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3.3 Aeroacústica Computacional . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8

3.4 Ecuaciones de Navier Stokes . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

3.5 Modelo de Turbulencia . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10

3.6 Propagación del sonido . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13

3.7 Modelo de la integral de Ffowcs-Williams y Hawkings . . . . . . . . . . . . 14
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Predicción numérica del ruido generado por
un tren de aterrizaje frontal simplificado

Abstract

Using multiple numerical experiments, the aerodynamic performance and the acoustic

response of the flow colliding with a simplified front landing gear are characterized at Mach

and Reynolds numbers of 0.23 and 1,54 ∗ 106 respectively, using a RANS technique such

as the Spalart-Allmaras model of turbulence. The calculations are made with multiple

three-dimensional meshes of up to 3.3 million elements. The acoustic response for each

of the simulated cases is evaluated in the near and far field by means of the solution of

the Ffowcs Williams-Hawkings equation and is compared with the results obtained by the

scientific community.

The curves and contours of mean velocity and RMS velocity show a behavior similar

to that found by other authors, and the values of the sound pressure levels present the

trend reported by other researchers in the near field; however, far field sound pressure level

values are affected by the numerical techniques used. Regarding the comparison between

the two different LAGOON configurations, no obvious variation was found.

Keywords: Landing gear, RANS, turbulence, acoustic response, sound pressure.



Resumen

Empleando múltiples experimentos numéricos se caracteriza el rendimiento aerodinámi-

co y la respuesta acústica del flujo que choca con un tren de aterrizaje frontal simplificado

a número de Mach y Reynolds de 0.23 y 1,54 ∗ 106 respectivamente, empleando una

técnica RANS, usando el modelo de turbulencia Spalart-Allmaras. Los cálculos se hacen

con múltiples mallas tridimensionales de hasta 3,3 millones de elementos. La respuesta

acústica para cada uno de los casos simulados se evalúa en el campo cercano y lejano por

medio de la solución de la ecuación de Ffowcs Williams-Hawkings y se compara con los

resultados obtenidos por la comunidad cient́ıfica.

Las curvas y contornos de velocidad media y velocidad RMS (Root Mean Square)

presentan un comportamiento similar al encontrador por otros autores y los valores de

los niveles de presión sonora presentan la tendencia reportada por otros investigadores en

campo cercano; sin embargo, los valores de nivel de presión sonora captados en campo

lejano se ven afectados por las técnicas numericas utilizadas. En cuanto a la comparación

entre las dos diferentes configuraciones de LAGOON (LAnding Gear nOise database for

CAA validatiON ), no se encontró un variación evidente.

Palabras claves: Tren de aterrizaje ,RANS, turbulencia, respuesta acústica, presión

sonora.
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Caṕıtulo 1

Introducción

En la actualidad, a nivel general, la industria aeronáutica ha concentrado gran parte de

sus esfuerzos en reducir el impacto ambiental que esta genera , puesto que el cuidado del

medio ambiente hoy por hoy es prioridad mundial en cualquier ámbito, dado los altos

ı́ndices de contaminación que presenta actualmente el planeta.

Uno de los factores ambientales considerables que se ven afectados por la actividad

aeronáutica es la contaminación auditiva o acústica, que se presenta en mayor medida en

los momentos de despegue y aterrizaje; teniendo en cuenta que existe una suma importante

de aeropuertos que se encuentran localizados en zonas residenciales y zonas urbanas,

donde la salud y tranquilidad de los habitantes se ven comprometidas con el ruido que

las aeronaves emiten en las fases de vuelo de aterrizaje y despegue, es por ello que se

considera de gran importancia la disminución de la contaminación auditiva; por otro lado,

la disminución de ruido se verá reflejada también en una mejora notoria en la experiencia

y comodidad de los pasajeros y tripulación a bordo.

El primer paso para controlar y mitigar la contaminación auditiva, es medir los niveles

de ruido que genera una aeronave de manera precisa y confiable, para este caso se presenta

un método (numérico) que se encaminará en la obtención de resultados basados en simu-

laciones numéricas a través de un software de simulación para predecir el comportamiento

de dicha variable al exponerse a un ambiente real con las mismas condiciones, dicho soft-

ware hará predicciones de ruido basadas en ecuaciones que describen el comportamiento

de los fluidos, por medio de simulaciones de la dinámica de fluidos computacional (CFD

- Computational Fluid Dinamics).

Si bien se sabe que los motores de una aeronave son la principal fuente de ruido [1],

una cantidad significativa de contaminación auditiva se produce por la interacción de la

aeronave y el aire que fluye alrededor de él, lo que se convierte en flujos turbulentos y como

consecuencia, en ruido. En la aviación moderna, las aeronaves destinadas al transporte

de carga y pasajeros, en su mayoŕıa, cuentan con trenes de aterrizaje retráctiles, lo que

significa que al momento de las fases de vuelo de despegue y aterrizaje, se presentaran

1



Predicción numérica del nivel de ruido generado por un tren de aterrizaje frontal simplificado

mayores niveles de ruido que en otras fases debido a la exposición del tren con el aire de

impacto.

Se desea evaluar el ruido generado por un tren de aterrizaje simplificado, con el ob-

jetivo de facilitar futuras investigaciones acerca de la implementación de dispositivos re-

ductores de ruido. Se considera fundamental la disminución de ruido generado durante

la aproximación y decolaje de la aeronave, y puesto que el tren de aterrizaje aporta una

contribución de hasta el 40 % del ruido total generado por una aeronave de alto alcance

durante la aproximación, se considera fundamental realizar un análisis de ruido en esta

zona espećıfica, en este caso, se hará sobre el modelo de tren simplificado LAGOON [2].

El proyecto LAGOON fue propuesto por la empresa francesa Airbus en el año 2006,

con la participación de la Universidad de Southampton y de centros de investigación aero-

espaciales nacionales franceses y alemanes tales como ONERA (Office National d’Etudes

et de Recherches Aérospatiales y DLR (Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt e.V.;

dicho proyecto tiene como propósito general evaluar técnicas actualizadas de CFD / CAA

(Computational Aereo Acustics) utilizadas en simulaciones, con el fin de hallar los niveles

de ruido generados por un tren de aterrizaje simplificado y que sean validadas con res-

pecto a arduos procedimientos y estudios experimentales en túneles de viento utilizando

el mismo modelo y las mismas condiciones de frontera [3].

Para finalizar, se presenta la estructura de este documento. Esta sección compone

el Caṕıtulo 1. En el Caṕıtulo 2, se presenta el planteamiento del problema. Luego, en

el Caṕıtulo 3, se presenta el marco teórico, incluyendo las ecuaciones gobernantes de la

dinámica de fluidos y el modelo utilizado para la predicción del sonido. El Caṕıtulo 4

contiene la metodoloǵıa de investigación utilizada, además, se expone el caso de estudio y

se describe el dominio computacional y las condiciones de frontera. El caṕıtulo 5 muestra

los parametros de simulación utilizados, también una descripción de las mallas creadas,

y por ultimo un análisis de los perfiles de velocidad, distribución de presiones y niveles

de presión sonora para el caso simulado. Finalmente, en el Caṕıtulo 6 se exponen las

conclusiones producidas en el presente trabajo.
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Caṕıtulo 2

Planteamiento del Problema

En el ámbito aeronáutico, la contaminación auditiva es uno de los problemas que constan-

temente se buscan solucionar, o en todo caso reducir, y aunque a lo largo de las últimas

décadas se ha reducido considerablemente la contaminación auditiva producida por las

aeronaves, en la actualidad los niveles de ruido generados por estas, especialmente durante

el despegue y aterrizaje, siguen siendo considerablemente altos.

Recientemente, Boeing implementó en varias de sus aeronaves, como la 787, “chevrons”

en las toberas de los motores, esto con el fin de disminuir el ruido producido por estas,

y si bien los motores son la principal fuente de ruido de la aeronave, no son la única,

por ejemplo, el simple roce del viento con la estructura de la aeronave, sin importar lo

óptima que sea su aerodinámica, genera ruido, y al momento de decolar y aterrizar, el

tren de aterrizaje, contribuye hasta en un 40 % dicha generación de ruido [4] , obtener

numéricamente un valor aproximado de este ruido es el principal objetivo de este proyecto.

Es necesario obtener información respecto a este tema, pues de acuerdo a previas

investigaciones, el tren de aterrizaje frontal de una aeronave comercial puede generar

valores de ruido de hasta 100 db [5], y aunque el objetivo del proyecto no sea reducir

dicho nivel de ruido, puede servir como base para futuras investigaciones que tengan ese

fin, y además, establecer una forma simple y efectiva de medir el ruido generado, en caso

de que se quiera realizar un estudio similar con geometŕıas más complejas.

3
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2.1 Objetivos

2.1.1 Objetivo General

Predecir los niveles de ruido generados por un tren de aterrizaje frontal simplificado

usando simulaciones computacionales.

2.1.2 Objetivos Espećıficos

• Seleccionar el modelo de turbulencia y las condiciones de frontera que serán imple-

mentadas en las simulaciones computacionales.

• Simular un flujo turbulento e imcompresible sobre la geometŕıa a estudiar.

• Emplear el modelo Ffowcs Williams y Hawkings para predecir los niveles de ruido.

• Comparar los niveles de ruido medidos con respecto a estudios similares.

4



Caṕıtulo 2. Planteamiento del Problema

2.2 Justificación

El ruido en el tren de aterrizaje es actualmente uno de los principales temas de inves-

tigación por ingenieros aeronáuticos e investigadores aero acústicos a razón de que este

componente es uno de los principales generadores de ruido en las aeronaves.

La reducción del ruido generado por el tren de aterrizaje es necesaria, pues mejoraŕıa

considerablemente la experiencia, tanto de la tripulación, como de los pasajeros, también

contribuiŕıa a la salud de los trabajadores de pista, e incluso de los habitantes de zonas

cercanas a un aeropuerto.

El objetivo de este proyecto se concentra en facilitar futuras investigaciones enfocadas

al proceso de la medición de ruido a un diseño propuesto de un tren de aterrizaje, o un

dispositivo implementado sobre este, que tenga como fin reducir el ruido generado.

Es necesario concretar una manera efectiva y fiable de hacer la predicción numérica

de la generación de ruido, y entender con claridad cuáles son los factores claves para que

esto sea posible, de esta forma, se podrá aplicar a futuras investigaciones, no solo en el

campo aeronáutico, pues la reducción de la contaminación auditiva, es un objetivo que se

expande a muchos campos más. Principalmente al tema de salud pública.

Se han relizado diferentes investigaciones en el campo de la medicina donde indican

que el ruido es responsable de muchos problemas de salud a corto y a largo plazo, como

por ejemplo enfermedades cardiovasculares, infarto de miocardio cardiopat́ıa isquémica,

discapacidad auditiva y cognitiva en niños [6]. También a causa de la alta exposición

de ruido a la que están sometidos tanto los habitantes de las zonas aledañas como los

trabajadores de pista que sufren alteraciones en el sueño y por ende demuestran una

significativa reducción en el rendimiento laboral, se ha demostrado que la exposición

residencial a este tipo de contaminación aumenta el estrés y la dificultad para dormir, lo

que se puede traducir en complicaciones en múltiples enfermedades [7]. Por esta razón la

OMS estimó que se pierden en promedio 1.6 años de esperanza de vida [8].

El ruido de las aeronaves se ha monitoreado desde 1970 mediante el establecimiento de

ĺımites en los niveles de ruido que emiten las aeronaves por medio de normas y métodos

que figuran en el anexo 16 de la OACI (Organización de Aviación Civil Internacional) [9].

La gran mayoŕıa de las investigaciones se han centrado principalmente en la reducción de

los niveles de ruido producidos por los propulsores, sin embargo ha venido emergiendo un

gran interés por el estudio del ruido general producido por la aeronave, en la etapa de

aproximación o aterrizaje. Desde el año 2000 se han realizado estudios tanto experimen-

tales como numéricos, en consecuencia se ha desarrollado una fuerte necesidad de tener

herramientas precisas para la predicción numérica y por tal razón se han desarrollado

métodos numéricos cada vez más eficientes para lograrlo.

Gracias a las predicciones numéricas se ha encontrado que el ruido generado por la
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Figura 2.1: Niveles de ruido presentes en aeronaves de Bajo/Alto alcance durante el ate-
rrizaje

Fuente:[1]

estructura general del avión, sin tener en cuenta los propulsores, en aeronaves de corto

alcance, supera el 60 % del ruido total generado por la aeronave, y en aeronaves de largo

alcance la estructura general del avión es del 58 % del ruido total. Según predicciones

numéricas realizadas a cada una de las secciones principales de la estructura se determinó

que el ruido generado por el tren de aterrizaje en aeronaves de corto alcance supera el

30 % del rudio total generado por la aeronave, y en aeronaves de largo alcance el tren de

aterrizaje supera el 40 % del ruido total generado por la aeronave [1].
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3.1 Del Ruido en una aeronave y su normatividad

1. Con respecto al ruido y su reglamentación se debe tener en cuenta, antes que nada, la

normatividad en la cual se van a proponer los ĺımites a trabajar en el estudio, siendo

un componente sobre el cual se le van a realizar estudios a futuro en Colombia, se

deben revisar dos reglamentos en espećıfico: El RAC 36 (Estándares de Ruido) y la

Resolución 0627 del 7 de Abril de 2006 [10], por la cual se establecen los ĺımites de

emisión de ruido.

2. El ruido en una aeronave comercial es notable cuando está en movimiento utilizando

sus motores y extiende sus superficies sustentadoras (Flaps y otros), además, se

genera ruido adicional cuando la aeronave desplega su tren de aterrizaje en las fases

de aproximación y descenso, dicho ruido es causado por el aumento de la resistencia

que tiene la aeronave con respecto al fluido sobre el cual se está moviendo (Aire),

dado que hay un aumento general de la superficie de la aeronave, de igual forma

las condiciones atmosféricas influyen cómo se comportará el aire con respecto al

movimiento de la aeronave.

3.2 Tren de aterrizaje

De acuerdo a lo discutido en la sección 3.1 se puede determinar que la configuración

y tamaño del tren de aterrizaje afectará la cantidad de ruido generada por la aeronave,

en una aeronave pequeña se pueden encontrar configuraciones como los esqúıes y los

flotadores (Adaptados para condiciones especiales), pero en una aeronave comercial se

manejan exclusivamente trenes de rodadura retráctiles, adaptados a las operaciones que

debe cumplir una aeronave comercial, por ende serán mucho más complejos que el tren de

aterrizaje de una aeronave pequeña (Mayor cantidad de llantas y mecanismos hidráulicos),

los cuales contribuirán a la cantidad de ruido generado. Dado que los trenes no están
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presentes durante todo el vuelo se concentrará toda la cantidad de ruido generado por

éstos en fases como el aterrizaje y el despegue.

3.2.1 Tren de aterrizaje retráctil

El tren de aterrizaje retráctil está diseñado, para permitir que éste se guarde dentro

de la estructura durante el vuelo, los principales beneficios de poder retraer el tren de

aterrizaje, se concentran en un mayor rendimiento en el ascenso y el desarrollo de una

mayor velocidad en vuelo, ya que se disminuye drásticamente la resistencia al avance de

la aeronave.

El tren de aterrizaje funciona recogiendo los amortiguadores, brazos y las ruedas,

guardándolas en una cavidad preparada para el efecto, en el fuselaje o las alas, general-

mente para el tren principal, y en el fuselaje para la ruedas de la parte frontal. La exten-

sión y la retracción del tren de aterrizaje se puede realizar de forma eléctrica, hidráulica

o también puede ser de tipo electro-mecánico.

El tren de aterrizaje a estudiar se basa en dos configuraciones diferentes utilizadas en

el programa LAGOON , básicamente son dos trenes de aterrizaje retráctiles simplificados

modelados con base al utilizado por la aeronave comercial AIRBUS A-320.

3.3 Aeroacústica Computacional

La aeroacústica es la ciencia que estudia el sonido generado por el movimiento de un

fluido turbulento o las fuerzas aerodinámicas que interactúan con las superficies de un

cuerpo. Actualmente no se ha establecido una teoŕıa cient́ıfica completa de la generación

ruido por flujos aerodinámicos, la mayoŕıa de los análisis aeroacústicos se basan princi-

palmente en la llamada analoǵıa acústica, mediante la cual las ecuaciones que gobiernan

la dinámica de fluidos se reescriben en una ecuación de onda.

La formulación más común y ampliamente utilizada en este campo, es la analoǵıa

aeroacústica de Lighthill, que fue propuesta por James Lighthill en la década de 1950,

al estudiar el ruido generado por los motores a reacción. La Aeroacústica computacional

(CAA) se basa en la aplicación de métodos numéricos para encontrar soluciones aproxi-

madas de las ecuaciones que rigen problemas aeroacústicos espećıficos.

La mayoŕıa de los métodos propuestos, son resueltos numéricamente por computadoras

de alto rendimiento, generalmente se emplea un enfoque hibrido de dos pasos, donde el

primer paso consiste en calcular el campo de flujo turbulento, a partir del cual se evalúan

los términos de la fuente acústica. Posteriormente en el segundo paso se calcula la radiación

acústica, donde se considera un dominio donde las fluctuaciones de velocidad y presión

son esencialmente lineales, fuera de la región turbulenta.

Los principales métodos para dar solución al campo lejano son el método de Kirchhoff

y el método de la integral de Ffowcs-Williams y Hawkins. El método de Kirchhoff utiliza
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una integral de superficie cerrada, para poder calcular la presión acústica generada desde

una región fuente, esta integral contiene valores de presión, su gradiente y la derivada

temporal sobre la superficie cerrada [11]. El modelo de Ffowcs-Williams y Hawkins se

basa principalmente en la analoǵıa acústica de Lighthill [12], la diferencia radica que en

el método de FW-H se evita la integral de volumen, bajo el supuesto de una región fuente

limitada que está encerrada por una superficie de control. Estos métodos son representa-

ciones en forma integral y no soluciones de las ecuaciones gobernantes.

Para poder encontrar la solución a estas integrales los valores de presión, su derivada

normal y su derivada temporal sobre la superficie deben ser conocidas. También se puede

determinar la presión en el campo lejano utilizando solamente las variaciones de presión

sobre la superficie.

3.4 Ecuaciones de Navier Stokes

Las ecuaciones gobernantes básicas para el estudio de la dinámica de fluidos son las

ecuaciones de Navier Stokes. Estas ecuaciones se basan en los principios de conservación

de la masa (Ecuación 3.1), el momento (Ecuación 3.2) y la enerǵıa (Ecuación 3.3), y con

la ayuda de las condiciones de frontera se pueden resolver situaciones de todo tipo de

naturaleza en un fluido [13]. En estas ecuaciones se tienen en cuenta los esfuerzos viscosos

que se someten a la segunda ley de newton y los flujos de calor descritos por la ley de

Fourier.

∂ρ

∂t
+

∂

∂xi
(ρui) = 0 (3.1)

∂

∂t
(pui) +

∂

∂xj
(pujui) =

∂σij
xi

(3.2)

∂

∂t
(ρE) +

∂

∂xj
(ρujH) =

∂

∂xj
(uitij) +

∂

∂xj
(k
∂T

∂xj
) (3.3)

Donde:

ρ = Es la densidad

xi = la variable de espacio

ui = Es el vector velocidad

E = Es la enerǵıa total

H = Es la entalṕıa total

tij = Es el tensor viscoso de esfuerzo

T = Es la temperatura

k = Es el coeficiente de conductividad térmica
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Para poder resolver las ecuaciones (3.1) a (3.2) en el caso de flujo compresible, el

sistema se debe completar con las ecuaciones constitutivas del elemento de trabajo, en la

mayoŕıa de los casos las ecuaciones constitutivas que se usan son las del gas ideal:

P = ρRT (3.4)

Donde R es la constante de gas. Además, se asume que el gas es calóricamente perfecto,

lo cual implica que la enerǵıa interna y la entalpia son funciones lineales de la temperatura

por lo tanto:

e = CvT (3.5)

h = CpT (3.6)

Cv = Cp −R (3.7)

Donde Cp es el calor especifico a presión constante. La viscosidad µ se asume como

constante.

3.5 Modelo de Turbulencia

Uno de los grandes problemas de los investigadores de ruido es la alta demanda de

los recursos computacionales, por esta razón es de vital importancia elegir el modelo más

apropiado de acuerdo a las caracteŕısticas de nuestra investigación. Diferentes investiga-

ciones asocian los niveles de ruido con la actividad turbulenta. Por lo tanto es de suma

importancia que el modelo de turbulencia sea capaz de modelar los diferentes fenómenos

ocurridos en un flujo turbulento y a su vez el esfuerzo computacional requerido sea tan

bajo como sea posible. Existen diferentes métodos computacionales que están destinados

a simular al detalle el movimiento turbulento lo mejor posible de acuerdo al esfuerzo

computacional requerido, estos se dividen en 4 grupos:

• El modelo (LES) Large Eddy Simulations: Este modelo se basa en un filtrado

espacial de las ecuaciones gobernantes de un fluido, de tal manera que se resuelven

computándose las grandes escalas. Un ejemplo de esto es el movimiento turbulento

de los grandes remolinos, mientras que para las escalas más pequeñas se asume un

modelo que permite considerar de forma aproximada su influencia en la variación

general de los parámetros de flujo [14].
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• El modelo (DES) Detached Eddy Simulations: Esta técnica se basa princi-

palmente en aprovechar los puntos fuertes de los modelos (RANS) y (LES) ya que

los modelos RANS se caracterizan por ser muy eficientes cerca de la frontera del

contorno pero tienen una gran desventaja, pues no se comportan muy bien en las

regiones alejadas de la frontera [14]. Mientras que los modelos (LES) se comportan

bien en regiones alejadas de la frontera pero su comportamiento no es tan bueno en

las regiones próximas a la frontera.

• El modelo (DNS) Direct Numerical Simulation : Trata de resolver las ecua-

ciones de Navier-Stokes de una forma directa, sin emplear más valores promedios o

aproximaciones que las discretizaciones numéricas, por lo tanto es el más completo

en cuanto a la exactitud de los resultados que ofrece pero su costo computacional

es el mas alto.

• El modelo (RANS) Reynolds Averaged Navier Stokes: Que se caracteriza

por tener los métodos con los costos computacionales más bajos. Se basa en la

promediación de las ecuaciones de los fluidos, para lo cual todas las magnitudes se

sustituyen por la suma de su valor medio y una componente fluctuacional, después

de promediarlas se obtienen términos adicionales que requieren de la adición de

otras ecuaciones para cerrar el sistema.

Uno de los modelos (RANS) más usados en estudios aeroacústicos por razones de cos-

tos computacionales y por su nivel de precisión es el Modelo Spallart-Allmaras [15],-

este se caracteriza por ser básicamente un modelo de una única ecuación, que resuelve

una ecuación de transporte de modelado, este modelo fue espećıficamente diseñado para

aplicaciones aeroespaciales que implican flujos de pared delimitada y ha demostrado dar

buenos resultados para capas ĺımite sometidas a gradientes de presión adversas. Cabe

resaltar que para lograr los mejores resultados con el modelo de Spalart-Allmaras, se debe

usar una malla muy fina cerca de la pared (del orden de Yplus=1 para el primer centro de

celda cerca de la pared) o una malla con Y plus ≥ 30 y Y plus < 300 [16]. Su caracteŕısti-

ca principal es que al ser un modelo que posee un tiempo de simulación relativamente

corto, ofrece la ventaja de ser una herramienta que permite realizar diferentes estudios

comparativos entre distintas variaciones en el tren de aterrizaje.

Esta ecuación tiene cuatro versiones, la más simple solo es aplicable a flujos libres de

cizallamiento y la más complicada, que se escribe a continuación, puede tratar el flujo

turbulento que pasa por un cuerpo con regiones laminares.

∂

∂t
(ρν̃) +

∂

∂xi
(ρν̃ui) = Gν +

1

σν̃

[
∂

∂xj

{
(µ+ ρν̃)

∂

∂xj

}
+ Cb2ρ

(
∂ν̃

∂xj

)2
]
− Yν + Sν̃ (3.8)
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Donde ν̃ corresponde, en las regiones que no se ven afectadas por efectos viscosos

fuertes, como la región cercana a la pared, a la viscosidad cinemática turbulenta. Esta

ecuación de transporte reúne el término de producción de viscosidad turbulento Gν y el

término de destrucción Yν . La f́ısica detrás de la destrucción de la turbulencia ocurre en

la región cercana a las paredes, donde predominan los efectos de amortiguamiento viscoso

y bloqueo de la pared. Los otros términos o factores son constantes calibradas para cada

efecto f́ısico que necesita ser modelado. Esta ecuación permite determinar ν̃ para el cálculo

de la viscosidad turbulenta µt, que es de interés, pues:

µt = ρν̃fv1 (3.9)

Términos de producción:

En la ecuación de transporte para la viscosidad cinemática, el término de producción

se modela de esta manera:

Gν = Cb1ρS̃ν̃ (3.10)

donde

S̃ ≡ S +
ν̃

κ2d2
fv2 (3.11)

S es una medida escalar del tensor de deformación, durante el desarrollo de la formula,

se pensó que S depend́ıa solo de la magnitud de la vorticidad y se expresó de esta manera:

S ≡
√

2ΩijΩij (3.12)

Donde Ωij es el tensor de la tasa de rotación media y se define por:

Ωij =
1

2

(
∂ui
∂xj
− ∂uj
∂xi

)
(3.12)

En FLUENT, esta formulación se utiliza cuando se selecciona la opción Vorticity Based

en el cuadro de definición del modelo de turbulencia.

Actualmente se sabe que es necesario tener en cuenta el efecto de la deformación media

sobre la producción de turbulencias:

S ≡ |Ωij|+ Cprodmin(0, |Sij| − |Ωij|) (3.13)

donde

Cprod = 2,0, |Ωij| ≡
√

2ΩijΩij, |Sij| ≡
√

2SijSij (3.14)

Con la tasa de deformación media Sij, definida como:
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Sij =
1

2

(
∂uj
∂xi
− ∂ui
∂xj

)
(3.15)

Estas formulaciones se utilizan en FLUENT cuando se selecciona la opción Vorticity

Strain Based en el cuadro de definición del modelo de turbulencia. Su efecto es reducir la

viscosidad de los remolinos en la región donde la medida de la vorticidad excede la de la

velocidad de deformación.

Términos de destrucción:

Los términos de destrucción solo estan activos en las regiones donde existe cizallamien-

to y, por tanto, donde los efectos de la viscosidad son fuertes. Los términos de destrucción

se modelan de esta manera:

Yν = Cw1ρfw

(
ν̃

d

)2

(3.16)

Las constantes de los modelos son Cb1, Cb2, σν̃ , Cv1, Cw1, Cw2, Cw3 y κ. Los valores se

han calibrado y se pueden resumir de la siguiente manera:

Cb1 Cb1 σν̃ Cv1 Cw1 Cw2 Cw3 k

0.1355 0.622 2/3 7.1 Cb1
k2

+ (1+Cb2)
σν̃

0,3 2 0.4187

3.6 Propagación del sonido

En aeroacústica, la mayoŕıa del ruido se representa por un espectro de frecuencias o

tonos aleatorios, que son generados por fluctuaciones de presión, donde estas a su vez

causan turbulencias.

La identificación precisa del fenómeno f́ısico, de las ondas acústicas no fue llevada

a cabo hasta que Lighthill, en 1951, estableció su denominada analoǵıa acústica. Para

ello reorganizó las ecuaciones de Navier-Stokes en forma de una ecuación de onda no ho-

mogénea. Esto permitió predecir las fluctuaciones de presión en un campo lejano. Usando

la solución del flujo en el campo cercano, la cual se obtiene mediante simulaciones RANS

o LES, junto con la ecuación de onda es posible predecir el ruido.

El problema radica en que a altos números de Reynolds el flujo es turbulento y por lo

tanto no existe solución única, por esta razón Lighthill definió que las fuentes acústicas

debeŕıan ser el resultado de la diferencia entre la formulación exacta y la formulación lineal

de las leyes de la mecánica de fluidos aplicadas a la propagación de ondas acústicas. De esta

manera Lighthill extiende la solución del campo cercano a un campo lejano, ampliando un

dominio limitado regido únicamente por las ecuaciones de Navier-Stokes a un dominio de

mayor tamaño donde las fluctuaciones de velocidad y presión son esencialmente lineales,

fuera de la región turbulenta donde son válidas las ecuaciones linealizadas de Euler [17].
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Para formular una solución, se debe considerar un campo acústico generado por una

fuente de ruido. Donde una superficie γ encierra un campo de flujo cercano y a su vez la

fuente de ruido, este campo de flujo está gobernado por las ecuaciones de Navier-Stokes.

Otra superficie Γ esta lo suficientemente lejos de la fuente sonora, donde es válido asumir

que las perturbaciones son lineales y no viscosas, por lo tanto es adecuado utilizar la

formulación lineal de Euler.

Figura 3.1: Representación de la propagación del sonido

Fuente:[Tomada de Tam] [18]

3.7 Modelo de la integral de Ffowcs-Williams y Haw-

kings

A partir del trabajo propuesto por Lighthill, se han desarrollado formulaciones de

analoǵıas acústicas a aplicaciónes más generales. Ffowcs-Williams y Hawkings predijeron

el sonido generado usando fuentes acústicas equivalentes al método de la integral de

Lighthill. Las señales acústicas y la presión sonora se calculan por medio de un integral

de superficie de FW-H. El flujo sobre esta superficie está modelado por las ecuaciones de

Navier-Stokes, las variables acústicas requieren de un cálculo preciso, y estas pueden ser

calculadas a través de las propiedades del flujo en el tiempo con las simulaciones RANS,

DES o LES. Gracias al modelo de FW-H, se puede calcular el sonido en un espectro

ancho de frecuencias, básicamente es una ecuación de onda no homogénea que se deriva

por medio de una manipulación de la ecuación de continuidad y las ecuaciones de Navier-

Stokes [19] . La ecuación de FW-H se puede escribir como:

14



Caṕıtulo 3. Marco Teórico

1

a2∞

∂2p′

∂t2
− O2p′ =

∂2

∂xi∂xj
{TijH (f)}

− ∂

∂xi
{[Pijnj + ρui (un − vn) δ (f)]} (3.17)

+
∂

∂t
{[ρ∞vn + ρ (un − vn)] δ (f)}

donde:

ui = Es la componente de la velocidad del fluido en la dirección xi

un = Es la componente de la velocidad del fluido normal a la superficie f = 0

vi = Es la componente de la velocidad de la superficie en la dirección xi

vn = Es la componente de la velocidad de la superficie normal a la misma xi

δ (f) = Funcion delta de Dirac

H (f) = Funcion delta de Heaviside

p′ representa la presión sonora en el campo lejano. f = 0 denota una superficie in-

troducida para rodear el flujo exterior. Esta superficie puede coincidir con el dominio

computacional (impermeable) o puede ser una superficie permeable ubicada dentro del

dominio computacional.ni es un vector normal apuntando hacia el exterior (f > 0) , a∞

es la velocidad del sonido en el campo lejano, y Tij es el tensor de esfuerzos de Lighthill,

que está definido como:

Tij = ρuiuj + Pij − a2∞ (ρ− ρ∞) δij (3.18)

Pij es el tensor de esfuerzos compresivos. En el caso de un fluido de Stokes, está dado

por:

Pij = pδij − µ
[
∂ui
∂xj

+
∂uj
∂xi
− 2

3

∂uk
∂xk

δij

]
(3.19)

Las propiedades en la corriente libre se describen con el sub́ındice∞

La Ecuación 3.17 se puede integrar con técnicas numéricas asumiendo flujo libre y

ausencia de obstáculos entre la fuente y el receptor. La solución completa se compone de

integrales de superficie e integrales de volumen. Las integrales de superficie representan

las contribuciones acústicas de monopolos y dipolos y parcialmente de cuadrupolos, por

su parte las integrales de volumen representan las fuentes de cuadrupolos en la región

exterior a la superficie elegida como fuente. Se debe tener en cuenta que la contribución
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de las integrales de volumen se puede despreciar cuando el flujo es subsónico de baja

velocidad y la superficie fuente envuelve la región fuente. Esta suposición genera un ahorro

computacional importante debido a que no se deben almacenar las variaciones de los datos

con el tiempo en el volumen sino sólo en la superficie [19]

4π |x| p′ (x, t) =
xj
|x| a∞

∂

∂t

[∫
s

{p′ni + ρujun} dS
]

+
∂

∂t

[∫
s

{ρun} dS
]

(3.20)

Los términos dentro de los corchetes cuadrados se calculan en el tiempo en que el sonido

fue generado. El tiempo de retardo tr puede ser expresado como tr = t− |x− y| /a∞

donde y es el radio de cada uno de los puntos de la superficie.
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Caṕıtulo 4

Metodoloǵıa aplicada

De acuerdo a los criterios planteados por Jesús Ferrer en [20], se dividirá la metodoloǵıa de

investigación según el tipo de estudios, naturaleza de los datos a analizar, la naturaleza de

sus objetivos, y demás criterios para guiar el proceso de investigación y experimentación

a realizar en el presente proyecto.

• Tipo de Investigación: Se realizarán estudios correlacionales y explicativos, dado

que el estudio a realizar relaciona el aumento del ruido con caracteŕısticas f́ısicas

del tren de aterrizaje, siendo estas dos las variables a relacionar en el transcurso

del proyecto (Estudio correlacional), aśı mismo se busca explicar la causa del rui-

do presente en el tren de aterrizaje, mediante una relación causa-efecto (Estudios

explicativos).

• Proceso Formal: Se utilizarán métodos hipotéticos deductivos, ya que de la obser-

vación en este caso particular se planteará una hipótesis a resolver y validar numéri-

camente. En el presente proyecto se realizarán mediciones de ruido en un tren de

aterrizaje en particular (Mediante ANSYS), de éstas se planteará una hipótesis que

intente explicar la causa del ruido y su nivel, para después reafirmarla o refutarla

mediante nuevas mediciones y su respectiva deducción.

• Naturaleza de los Datos: Los datos a manejar en el proyecto son cuantitativos, ya

que se realizará una medición estad́ıstica y objetiva de los datos obtenidos durante el

proceso de investigación y observación. Los datos del ruido generado por el tren son

de naturaleza numérica y gráfica, por ende, se deben analizar mediante el método

cient́ıfico y ser interpretados sin tener en cuenta las creencias personales del(os)

autor(es).

• Manipulación de Variables: Se ejercerá un control experimental sobre las varia-

bles a manejar durante la investigación, es decir, se manipulará una variable bajo
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cierto grado de control, en aras de comprobar una hipótesis. Las variables a modifi-

car en el análisis de datos son netamente ambientales (Ej: Densidad del aire), dado

que se trabajará con un tren de dimensiones fijas en el cual se busca comprobar el

nivel del ruido generado por este cuando hace contacto con el aire.

• Tiempo en el que se efectúan: La presente investigación maneja intervalos de

tiempo sincrónicos, es decir, se analizará la cantidad de ruido generada en peŕıodos

relativamente cortos de tiempo. Las simulaciones se enfocarán en el análisis del

nivel de ruido en el aterrizaje, esta etapa tiene una duración de aproximadamente

0.2 segundos, lo cual se puede considerar un periodo muy corto de tiempo.

• Enfoque de Investigación: Se le dará un enfoque experimental a la presente inves-

tigación, dicho enfoque consiste en la manipulación de una variable independiente

(Ej: La densidad del aire) para analizar los efectos causados por el cambio de ésta

(El aumento o disminución del nivel de ruido).

• Fuentes: Se utilizarán los 3(tres) tipos de fuentes mencionadas por Ferrer [20] en,

bibliográfica, metodológica y emṕırica, dado que se deben contar con:

1. Investigaciones previas, ya que el análisis del nivel de ruido debe ser fundamen-

tado a partir de los resultados presentes en otras mediciones sobre el mismo

tren, o estudios del nivel de ruido en general. (Bibliográfica)

2. Métodos de medición a implementar, ya que el estudio del nivel de ruido cuen-

ta con procedimientos de medición del nivel de ruido ya establecidos en las

investigaciones previas, (Metodológica)

3. Simulaciones con CAD y ANSYS, dada la naturaleza del proyecto no se puede

acceder a un tren de aterrizaje real, por ende, se debe utilizar un modelo en

CAD que logre simular las propiedades de éste mismo, de la manera más fiel

posible. (Emṕırica).

• Temporalización: Se realizarán estudios longitudinales, es decir, se analizará a

detalle el fenómeno observando su evolución a través del tiempo. Se analizará a

detalle la evolución del nivel de ruido en el intervalo a estudiar.

18
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4.1 Cumplimiento de Objetivos

En haras de cumplir los objetivos y con ello dar el desempeño apropiado del proyecto,

se determinará de manera especifica, los procedimientos y recursos que se utilizarán para

cumplimiento de cada uno de estos.

• Determinar el modelo de turbulencia y las condiciones de frontera que

serán implementadas en las simulaciones computacionales

De acuerdo con los art́ıculos e investigaciones consultadas en las bases de datos de

la universidad, se analizaron y determinaron cuales son las condiciones que más

favorecen el desarrollo del proyecto, por lo tanto, se tuvieron en cuenta aspectos

como las limitaciones de computacionales. Por otro lado, se elegió el modelo que

simula con mayor precisión el comportamiento del flujo que es atravesado por un

tren de aterrizaje real, sin sobrepasar dichas limitaciones estipuladas. Una vez se

definió que el modelo de turbulencia a utilizar es el de Spalart Allmaras, se extrajeron

las condiciones de fronteras de acuerdo con el art́ıculo de referencia [4] con el fin de

disponer de un punto de comparación con los datos que se obtendrán en el desarrollo

de la investigación.

• Simular un flujo turbulento e incompresible sobre la geometŕıa a estudiar

Como primer paso, se generó el dominio computacional donde se realizó el estudio de

medición de ruido, para ello, se modeló un CAD, donde las dimensiones del mismo

fueron extráıdas del art́ıculo de referencia, para realizar las simulaciones, se cons-

trulleron multiples mallas, que básicamente consisten en un conjunto de volúmenes

finitos, donde se analizaron las propiedades del material (aire), con respecto a las ca-

racteŕısticas de las condiciones de fronteras definidas. Con el propósito de mantener

la fiabilidad de los resultados, como primer paso se realizó un estudio de indepen-

dencia de malla usando simulaciones de flujo laminar para facilitar el desarrollo del

mismo, ya que al tratarse de elementos finitos, la manera como estos se diseñan y

organizan, tiene un impacto considerable en la variación de los resultados para un

mismo escenario, lo que se logró con este estudio es elegir una malla que guarde una

óptima relación entre el número de elementos finitos creados mı́nimos y la mı́nima

variación entre los resultados promedios generados por todas las mallas probadas.

Una vez seleccionada la malla se procedió a realizar simulaciones de flujo turbulento

para recrear un escenario que se daŕıa en un tren de aterrizaje real; este proceso se

realizó usando ANSYS. Para ejecutar la solución de la simulación, se determinaron

los métodos y técnicas algebraicas y matemáticas para la solución de matrices in-

terna, dichos métodos se vieron reflejados en el factor de precisión de la medición y

en los de recursos computacionales y temporales requeridos.

19
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• Emplear el modelo Ffowcs Williams y Hawkings para predecir los niveles

de ruido

Con la malla elegida en el estudio realizado anteriormente y la simulación del flujo

turbulento, se habilitó dentro de las configuraciones de ANSYS, el modelo Ffowcs

Williams y Hawkings que se obtiene manipulando las ecuaciones de Navier-Stokes,

dichas ecuaciones sirven para predecir los niveles de ruido generados por un flujo

que está siendo perturbado por un objeto.

• Comparar los niveles de ruido medidos con respecto a estudios similares

Al realizar el estudio sobre un dominio computacional anteriormente analizado por

otros art́ıculos e investigaciones, fue plausible comparar los datos obtenidos, tenien-

do en cuenta los resultados de dichas investigaciones para confirmar la veracidad de

los mismos, para ello, primero se organizó la información producto de las simula-

ciones, teniendo en cuenta las propiedades y caracteŕısticas intŕınsecas del ruido y

se demostró por medio de tablas, gráficos, etc. las discrepancias y similitudes que

tuvieron los resultados hallados con respecto a las investigaciones en las bases de

datos.

4.2 Caso de estudio

El desarrollo de este proyecto de grado se basa en el estudio propuesto por Eric Ma-

noha, Jean Bulté (ONERA) Vlad Ciobaca (DLR) Bastien Caruelle (Airbus-France)

llamado “LAGOON: An Experimental Database for the Validation of Landing

Gear Noise Prediction Methods” presentado en el año 2009.[2]

El programa LAGOON se basa en una configuración de tren de aterrizaje simplificado.

En este trabajo el tren fue sometido a un flujo transitorio con las mismas condiciones de

frontera utilizadas por la referencia, con el objetivo de hallar numéricamente los niveles

de ruido generados usando métodos CFD/CAA y se compararon los resultados obtenidos

con respecto a otros estudios de CFD/CAA realizados anteriormente por la comunidad

cient́ıfica.

4.2.1 LAGOON 1

A continuación, se presentarán los dos tipos de configuración que se utilizarán en el

desarrollo del proyecto de grado:

Dicha configuración de tren de aterrizaje cuenta con las medidas y dimensiones uti-

lizadas en el programa LAGOON, que según los creadores, está al 40 % de escala de un

tren de aterrizaje de nariz de un Airbus A-320. [3]

Al tratarse de CFD/CAA se debe contar con un dominio computacional para dar

una solución numérica al problema, las dimensiones de dicho dominio fueron tomadas
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Figura 4.1: CAD LAGOON 1

Fuente:[Autores]

de “ LAGOON : CFD/CAA Coupling for Landing Gear Noise and Comparison with

Experimental Database” L. Sanders and E.Manoha [21]

Nota: Para obtener mas información sobre las dimensiones del tren simplificado puede

ver la Figura A.2.

4.2.2 LAGOON 2

Este tipo de configuración de LG “landing gear” cuenta con las mismas dimensiones

que su antecesor LAGOON 1, no obstante, cuenta con otros componentes que simularán

partes que presentan cualquier tipo de tren de aterrizaje convencional tales como luces,

actuadores, etc. Esto con el fin de que el flujo simulado a través de este tenga propiedades

similares a las que presentaŕıa un tren de aterrizaje real en condiciones reales y que los

niveles de ruido que este genere sean similares a los que generaŕıan un tren análogo real.

Debido a algunas datos faltantes sobre las dimensiones de las partes y componentes

del LAGOON 2, los autores de este proyecto escogieron dichas medidas a conveniencia,

sin embargo las dimensiones determinadas son coherentes y análogas con respecto a la

base de datos del programa LAGOON.

Como se menciona en la sección 2.1, esta geometŕıa se modificó con el fin de elimi-

nar los detalles más pequeños, pues el requerimento en el refninamiento del mallado fue

inasequible; es por ello, que en la geometŕıa modificada solo cuenta con el actuador prin-

cipal, pues se cree que es uno de los componentes más determinantes en el momento de

la generación de ruido.

Nota: obtener mas información sobre las dimensiones del tren simplificado puede ver

la Figura A.2
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Figura 4.2: LAGOON 2

Fuente:[Autores]

4.2.3 Dominio Computacional y Condiciones de Frontera

Con el fin de poder comparar los resultados obtenidos en esta investigación con res-

pecto a estudios realizados previamente por la comunidad cient́ıfica, se deben tomar las

mismas caracteŕısticas tanto del dominio computacional como en las condiciones del fluido

a simular. Por esta razón, es necesario tomar esta información de los articulos de referen-

cia, en este caso se tomo de Acoustic Prediction of LAGOON Landing Gear: Cavity Noise

and Coherent Structures publicado en el 2018 [4].

Las caracteŕısticas espaciales del dominio computacional dadas por el autor fueron

dimensionadas de acuerdo al diámetro de la rueda del tren de aterrizaje y apartir de

dicho diámetro se acotó todo el dominio computacional que será utilizado tanto para el

LAGOON 1 como para el LAGOON 2.

22



Caṕıtulo 4. Metodoloǵıa aplicada

Figura 4.3: Dimensiones Dominio Computacional

Fuente:[4]

Nota: Las dimensiones están expresadas con respecto al diametro de la rueda (0,3m).

Figura 4.4: Dominio computacional

Fuente:[Autores]

Durante el proceso de simulación, se debe determinar que función cumplirá cada su-

perficie del dominio computacional, en este caso se cuenta con 6 superficies planas y el

isometrico que representa el tren de aterrizaje; la superficie azul representa el Velocity

inlet que define la dirección y velocidad del flujo de aire. la supreficie roja representa el

Pressure Outlet que define la presion del ambiente que se trendrá sobre todo el do-

minio computacional; las superficies amarillas son representadas como Symmetry que
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figuran como paredes sin deslizamiento que no mostrarán oposición al flujo circundante

, por último las superficies grises son representadas por Wall que son la superficies que

actuarán como muros, es decir, serán tangibles al aire.

Tabla 4.1: Condiciones de frontera

Fuente:[21]

Recordando el concepto de similaridad dinámica, dos objetos con las mismas carac-

teristicas geometricas a diferentes escalas, al ser sometidos a un flujo representado con

un mismo número de Reynolds, tendrán los mismos coeficientes de fuerzas aerodinámicas,

por lo tanto se tomó el mismo número de Reynolds de Acoustic Prediction of LAGOON

Landing Gear: Cavity Noise and Coherent Structures publicado en el 2018 [4] y utilizando

el diámetro de la rueda como longitud caracteŕıstica se determinaron las propiedades del

aire que se utilizaron en la simulación, ver Cuadro 4.1.
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4.3 Técnicas Numericas

Actualmente la dinámica de fluidos computacional (CFD) se utiliza como herramienta

de resolución numérica para conseguir una aproximación a una solución por medio de

un problema previamente formulado matemáticamente mediante el uso de algoritmos. El

CFD también se puede entender como aquel conjunto de herramientas de cálculo numérico

aplicadas a la resolución de problemas fluido dinámicos. La f́ısica de los fluidos se expresa

en términos de ecuaciones diferenciales parciales o integro diferenciales dif́ıciles de resolver

anaĺıticamente.

Para obtener una solución aproximada numéricamente es necesario discretizar las ecua-

ciones diferenciales en ecuaciones algebraicas que serán resueltas mediante algoritmos

apropiados ejecutados por lo general en ordenadores, esto conlleva a una gran limitación

que se basa en lo costoso que resulta resolver todas las escalas de las ecuaciones que rigen

la dinámica de fluidos (Navier- Stokes), principalmente cuando el fluido se encuentra en

régimen turbulento. Es por esto que en el presente estudio fue necesario reducir algunos

parámetros, como el número de elementos que conforman la malla, siendo un 97 % menor

con respecto a las referencias tomadas, la prinicipal consecuencia de esto es que al no con-

tar con el refinamiento de malla esperado, la precisión en zonas cŕıticas de la geometŕıa

se puede ver comprometida.

Por otra parte también se modificaron parámetros como el paso del tiempo (Time

Step) con respecto al usado en las referencias ya que este era de 10 microsegundos, sin

embargo en este estudio fue de 20 microsegundos; este parámetro, a grandes rasgos, es el

que determina la velocidad con la que progresa el cálculo de la solución. Aumentar este

parametro afectó ligeramente el resultado de la solución, tal como se logró apreciar en

las gráficas y contornos de la velocidad RMS, esto se debe a la manera como se calcula

dicha velocidad, sin embargo este cambio permitió disminuir el tiempo de simulación en

un 50 %.

En el presente trabajo una de las geometŕıas propuestas, se caracterizó por poseer

mayor cantidad de detalles, de una tamaño minúsculo en relación a la geometŕıa total,

que la otra, por lo tanto esta requeŕıa de una malla con mayor refinamiento para lograr

el mismo nivel de precisión que la geometŕıa mas simple. Por consiguiente la demanda

computacional fue alta y con los recursos computacionales disponibles no fueron suficientes

para ejecutarlo. Es por ello que la geometŕıa fue modificada con el objetivo de disminuir

la complejidad del detalle, resumiéndose aśı en un refinamiento de malla más accesible de

acuerdo a los recursos computacionales disponibles.

Como anteriormente se mencionó, los recursos computacionales disponibles son limita-

dos, es por esta razón que la elección de las técnicas numéricas para encontrar la solución

al problema, fue de esencial importancia. En las referencias tomadas se utilizaron métodos
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computacionales h́ıbridos para el modelo de turbulencia, como el Detached Eddy Simu-

lation (DES), esta técnica aprovecha los puntos fuertes de los modelos RANS y LES, es

decir, los resultados obtenidos tienen una alta precicisón tanto cerca de las fronteras como

lejos de ellas, pero su principal desventaja es el costo computacional que requiere.

Es por esto que se utilizó el modelo Reynolds Averaged Navier Stokes (RANS), como

técnica computacional para encontrar la solución al problema propuesto, ya que esta se

basa en la promediación de las ecuaciones del fluido, por lo cual todas las magnitudes se

sustituyen por la suma de su valor medio y una componente fluctuacional. Su principal

ventaja en este estudio, es que al ser un modelo que posee un tiempo de simulación

relativamente corto nos ofrece una gran ventaja a la hora de probar diferentes propuestas

y variaciones, con el fin de lograr encontrar una solución más precisa manteniendo el costo

computacional bajo, su desventaja es que aunque ofrece resultados precisos en las zonas

cercanas a las fronteras, dicha precisión disminuye en las zonas lejanas a estas; el uso del

RANS redujo el tiempo de simulacion en un 36 % comparado con respecto al modelo DES.

A continuación se muestra una breve comparación entre los parámetros generales usa-

dos en el presente trabajo con respecto a lo utilizado en las simulaciones hechas por la

comunidad cient́ıfica [4]; se debe tener en cuenta que la simulación realizada y representa-

da en la Tabla 4.2 tuvo una duracion de 52 horas usando un equipo de gama media cuyas

caracteŕısticas son :

• Intel Core i5 8th Gen - 8RAM - Tarjeta gráfica integrada

Tabla 4.2: Comparación de simulaciones

Fuente:Autores

De la Tabla 4.2 cabe resaltar que el ahorro computacional sin contar el refinamiento

de la malla es de un 86 %; por otra parte, las caracteristicas pricipales tales como la

geometŕıa, el dominio computacional y las condiciones de fronteras son las mismas en

ambos casos.
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Figura 4.5: Tiempo de simulación Vs Número de elementos

Fuente:Autores

Sin embargo, la diferencia entre número de elementos en las mallas es quizás la mayor

disparidad que existe entre ambos casos en terminos computacionales, pues al tener un

crecimiento lineal entre el tiempo de simulación con respecto a número de elementos,

como el que se puede ver en la Figura 4.5, que corresponde a los casos simulados en este

estudio, el ahorro computacional seŕıa aproximadamente del 3000 %.
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Caṕıtulo 5

Análisis y Resultados

5.1 Parámetros de simulación

Con el fin de facilitar y generar futuras investigaciones basados en este trabajo y servir

como referencia para futuras simulaciones, en la siguiente sección se presentarán todos

los parámetros y métodos utilizados en la simulación que se empeló para la predicción

numérica de los niveles de ruido a través de ANSYS FLUENT. Asimismo, se dará una

breve explicación del por qué se eligieron dichos parámetros, con el objeto de que el lector

tenga una noción sobre cómo y que solucionará el software.

5.1.1 Métodos - Solver

Figura 5.1: Solver

Fuente:Autores

Tiempo transitorio -Time-Transient

Dado que en la simulación se pretende usar el modelo de Ffowcs Williams y Hawkings,

para hallar los niveles de ruido y dado que dicha Ecuación 3.7 depende de la derivada

parcial de la presión sonora p′ con respecto al tiempo, es necesario utilizar un flujo en

estado transitorio.

Tipo Type- Pressure-Based

Históricamente, el enfoque basado en la presión (Pressure-Based) se desarrolló

para los flujos incompresibles de baja velocidad, mientras que el enfoque basado

en la densidad se utilizó principalmente para los flujos compresibles de alta velocidad.
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Predicción numérica del nivel de ruido generado por un tren de aterrizaje frontal simplificado

Sin embargo, recientemente ambos métodos se han extendido y se han reformulado para

resolver y operar para una amplia gama de condiciones de flujo más allá de su intención

tradicional.[22]

Usando cualquiera de los métodos, ANSYS FLUENT resolverá las ecuaciones integra-

les que gobiernan la conservación de la masa y el momento, y (cuando sea apropiado)

para la enerǵıa y otros escalares como la turbulencia y las especies qúımicas.[22]

Formulacion de la velocidad Velocity Formulation-Absolute

La formulación de velocidad absoluta se prefiere en aplicaciones donde el flujo en

su mayoŕıa no presenta movimientos circulares.La formulación de velocidad relativa es

apropiada cuando la mayor parte del fluido en el dominio está girando, como en el caso

de un gran impulsor en un tanque de mezcla.[23]

5.1.2 Modelos de Turbulencia - Viscous- Spalart-Allmaras

La elección del modelo de turbulencia dependerá de consideraciones tales como la f́ısica

incluida en el flujo, la práctica establecida para una clase espećıfica de problema, el nivel

de precisión requerido, los recursos computacionales disponibles y la cantidad de tiempo

disponible para la simulación. Para elegir el modelo más apropiado para su aplicación,

debe comprender las capacidades y limitaciones de las distintas opciones.[24]

Figura 5.2: Modelo de Turbulencia-Spalart-Allmaras

Fuente:Autores

De acuerdo a las limitaciones computacionales y teniendo en cuenta que la mayoŕıa

de art́ıculos cient́ıficos relacionados con el proyecto LAGOON utilizan el modelo de

Spalart-Allmaras, se seleccionó dicho modelo de turbulencia para esta simulación, con
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el objetivo de mantener los requerimientos computacionales y tiempos de simulación ba-

jos y por otra parte mantener las simulaciones lo más próximas a las realizadas por la

comunidad cient́ıfica.

Nota: las constantes del modelo y demás parámetros son los prescritos por el progra-

ma.

5.1.3 Modelos Acústicos - Acoustics-Ffowcs-Williams y Haw-

kings

Figura 5.3: Modelo Acústico

Fuente:Autores

El modelo acústico de Ffowcs-Williams y Hawkings fue el utilizado por las referencias

[4], es por esto que las predicciones numéricas de los niveles de ruido se desarrollaron con

este modelo; se debe tener en cuenta que se debe definir la fuente de sonido, que en este

caso es el tren simplificado, por otra parte se usaron los valores predeterminados por el

programa.

5.1.4 Condiciones de funcionamiento - Operating conditions

Se debe establecer una presión de funcionamiento para el problema. Para todos los

flujos, ANSYS FLUENT usa presión manométrica internamente. Siempre que se necesita

una presión absoluta, se genera sumando la presión de funcionamiento a la presión relativa.

[25]

31
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Figura 5.4: Condiciones de funcionamiento

Fuente:Autores

En haras de hallar dicha presión de funcionamiento (Operating pressure), es necesario

tener en cuenta la información que aparece en la Tabla 5.1.

Tabla 5.1: Ajustes recomendados para la presión de funcionamiento

Fuente:[26]

De acuerdo a el Cuadro 5.1, la presión de funcionamiento (Operating Pressure) al ser

un flujo cuyo M>0.1 será igual a 0.

5.1.5 Condiciones de Frontera-Boundary conditions

Las condiciones de frontera de entrada de velocidad se utilizan para definir la velocidad

del flujo, junto con todas las propiedades escalares relevantes del flujo, en las entradas de

flujo. [27]
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Figura 5.5: Boundary Conditions-Inlet

Fuente:Autores

Las condiciones de frontera de salida de presión requieren la especificación de una

presión estática (manométrica) en la frontera de salida. El valor de la presión estática

especificada se usa solo mientras el flujo es subsónico.

Figura 5.6: Boundary Conditions-Outlet

Fuente:Autores

5.1.6 Metodos de solución- Solution methods

La página de tareas Métodos de solución le permite especificar varios parámetros

asociados con el método de solución que se utilizará en el cálculo.
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Figura 5.7: Solution Methods

Fuente:Autores

En La Figura 5.7 se encuentran los parámetros seleccionados de acuerdo con una

óptima relación entre los recursos computacionales utilizados y la precisión deseada.

En el caso del Acoplamiento de Presión-Velocidad, se eligió Fractionsl Step (FSM),

el cual consiste en un algoritmo que usa la relación entre las correciones de velocidad y

presión para hacer cumplir la conservación de masa y obtener el campo de presión. Es el

algoritmo con un costo computacional ligeramente menor.

Para la discretización espacial, el Gradiente es necesario no solo para construir valores

de un escalar en las caras de la celda, sino también para calcular términos de difusión

secundaria y derivadas de velocidad, en este caso se elegió Least Squares Cell Based para

el Gradiente, pues con este método se asume que la solución vaŕıa de forma lineal.

Para el Momento y Viscosidad turbulenta de la discretización espacial, se elegió un

Segundo Orden de Discretización con el fin de obtener resultados precisos, pues un primer

orden de discretización, aunque consume menos recursos a la hora de simular, puede

resultar en resultados imprecisos y poco fiables.

Por otra parte, en la presión se eligió el esquema !Presto ya que este es mas preciso

para la interpolación de los valores de presión de cada cara desde los valores de la presión

de las celdas. [28]

Para la formulación transitoria, se elegió el Segundo Orden de Discretización por las

mismas razones anteriormente mencionadas.
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5.1.7 Inicialización y Ejecución -Initialization And Run calula-

tion -Hybrid-Advanced

Figura 5.8: Initialization And Run Calculation

Fuente:Autores

Al ser una simulación transitoria, se debe especificar el tamaño del paso de tiempo

(Time step size) y el número de pasos de tiempo (Number of time steps), de modo que el

tiempo de simulacion sea de 0.2s y concuerde con el tiempo simulado por Ricciardi 2018.

[4]

En este caso, se optó por usar 10000 números de pasos de tiempo con un tamaño de

2e-05s, por motivos de recursos computacionales disponibles.

Pasos generales para simulaciones acusticas

• Se realiza los pasos descritos en Parámetros de simulación

• Se da inicio a la simulación hasta 0.1s ó 5000 iteraciones.

• una vez termiandas estas iteraciones, se activa el modelo de Ffowcs-Wiliams y Haw-

kings, se da inicio a las siguientes 5000 iteraciones.

• al finalizar la simulación, se procede a insertar las coordenadas de los micrófonos.

• se realizan las gráficas y contornos de velocidad y presión sonora.
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Se activó la casilla de Data Sampling for Time Statistics con el fin de obtener valores

promediados a lo largo del tiempo, tales como Velocidad media en las tres direcciones (U

V W).

Para las simualciones que atañen a la predicción numérica de los niveles de ruido, se

siguieron los pasos correspondientes descritos en [28].
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5.2 Independencia de Malla

Durante esta sección se discutirá el proceso completo de la creación y elección de las

mallas, empezando por la fabricación y variables consideradas, seguido por la evaluación

de la calidad de cada una de las mallas, y finalizando con simulaciones tanto en flujo

laminar como en flujo turbuento con el fin de analizar su comportamiento y decidir cuales

de las mallas creadas serán utilizadas en simulaciones más complejas.

5.2.1 Creación de Mallas

Para la creación de mallas se tuvo en cuenta inicialmente los siguientes aspectos: Méto-

do de construcción, tamaño de los elementos, curvatura y proximidad; se variaron cada

uno de ellos, formando múltiples mallas diferentes, con el fin de evaluar posteriormente

la calidad de cada una de ellas y decidir cuales eran suficientemente óptimas para las

simulaciones.

Dicho esto, las mallas que se construyeron inicialmente fueron:

Tabla 5.2: Caracteŕısticas de las mallas creadas incialmente

Fuente:Autores

Tras realizar simulaciones simples de flujo laminar se llegó a la conclusión de que,

debido al método de construcción de las mallas, la calidad de estas no era suficientemente

alta pues no se defińıan de forma clara los detalles más pequeños de la geometŕıa, lo
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que produćıa resultados poco precisos, el ejemplo más claro de esto fue que, debido al

método de tetraedros utilizado para construir las mallas, los actuadores y luces extra que

tiene el LAGOON 2, al tener un tamaño tan pequeño, no eran suficientemente claros,

lo que resultó en un coeficiente de arrastre menor para el LAGOON 2, el cual tiene una

geometŕıa ligeramente más compleja que el LAGOON 1, y por lo tanto, debeŕıa tener un

coeficiente de arrastre ligeramente mayor.

Con el fin de que solucionar este problema, se agregó “Inflation” a las mallas, esto

consiste de un conjunto de capas finas que cubren toda la superficie de interés, en este

caso el tren de aterrizaje. Esto se puede visualizar con mas facilidad en la Figura 5.9,

donde a la izquierda se ve una malla sin Inflation, y a la derecha una con Inflation. Pero

dicha herramienta solo puede utilizarse si la malla tiene suficiente calidad, por lo cual solo

se agregó a las mallas con más elementos en cada tren:

Figura 5.9: Visualización del Inflation

Fuente:Autores

Finalmente, con el fin de lograr una calidad aún mayor, se dividió la geometŕıa en 18

secciones diferentes, como se puede ver en la Figura 5.11, de este modo, los elementos

del flujo libre pod́ıan ser cubos perfectos, logrando una calidad alta manteniendo bajos
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números de elementos, y se pod́ıan dedicar la gran mayoŕıa de los elementos utilizados a

la geometŕıa del tren y su alrededor, lo que se verá reflejado en resultados más precisos.

Este fue el método utilizado para las mallas finales seleccionadas tanto para

el LAGOON 1 como para el LAGOON 2. Las mallas resultantes fueron:

Tabla 5.3: Caracteŕısticas de las mallas modificadas

Fuente:Autores

Figura 5.10: Visualización de las Secciones

Fuente:Autores
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5.2.2 Parámetro de Yplus

Por último, es necesario garantizar la idoneidad de la malla final del LAGOON 2 con

respecto al modelo de turbulencia seleccionado, que se realizará mediante Yplus es un

parámetro adimensional y este es usado para determinar si el espesor de la malla para

el caso estudiado es el adecuado; este es esencialmente importante en los modelos de

turbulencia para determinar el tamaño apropiado de la celda adyacente a cualquier cara

o contorno establecido como tipo pared. En este caso se recomienda que para el modelo

S-A el Yplus sea del orden de Yplus=1 para el primer centro de celda cerca de la pared

o una malla con Y plus ≥ 30 y Y plus < 300 [16].

Figura 5.11: Y+ vs Posición

Fuente:Autores

De acuerdo a los parámetros recomendados por el software utilizado ANSYS para el

modelo S-A, según la gráfica se observa que el Yplus se mantiene en un rango menor a

300, además, en su mayor parte los elementos tienen un Yplus con valores mayores a 30,

con lo cual se puede concluir que la malla utilizada está dentro del rango recomendado

para el problema planteado.
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5.2.3 Calidad de la Malla

Para evaluar la calidad de cada una de las mallas creadas se consideraron dos paráme-

tros, la oblicuidad y la calidad ortogonal. La calidad ortogonal, Orthogonal Quality en

ANSYS, se relaciona con que tan cerca están los ángulos entre las caras de los elementos

adyacentes a un ángulo óptimo. Se recomienda que la calidad ortogonal mı́nima sea mayor

a 0.14.[29]

La oblicuidad o falta de simetŕıa, Skewness en ANSYS, se define como la diferencia

entre la forma de una celda y la forma de una celda equilátera de volumen equivalente.

Por ejemplo, las celdas muy sesgadas pueden disminuir la precisión y desestabilizar la

solución. Se recomienda que la asimetŕıa, u oblicuidad, máxima de la malla sea menor

que 0.95, con un valor promedio inferior a 0.33, un valor máximo superior a 0,95 puede

provocar dificultades de convergencia y puede requerir cambiar los controles del solucio-

nador.[30]

Tabla 5.4: Parámetros de calidad de las mallas

Fuente:Autores

Como se puede ver en la Tabla 5.3, tanto el LAGOON 1 como el LAGOON 2, en sus

mallas más finas, cumplen con los requisitos mı́nimos de calidad, estando su oblicuidad

máxima y su calidad ortogonal mı́nima en un rango Aceptable.

A continuación, se presentan imagenes que tienen como fin mostrar la ubicación y can-

tidad de elementos aceptables y excelentes para el LAGOON 2 para los dos parámetros

de calidad, calidad ortogonal y oblicuidad. Se eligió el LAGOON 2 para hacer esta demos-

tración por que su geometŕıa es ligeramente más compleja lo que lo hace más propenso a

tener elementos de calidad baja.
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Figura 5.12: Elementos con Calidad Ortogonal Aceptable para el LAGOON 2

Fuente:Autores

De la Figura 5.12 se puede concluir lo siguiente: de los más de tres millones de elemen-

tos, solo 127 tienen una calidad ortogonal aceptable, lo que se traduce en un 0.0042 % de

los elementos, además de esto, dichos elementos estan ubicados en su mayoŕıa en el flujo

libre, sin afectar a los puntos más cŕıticos de la geometŕıa.

Figura 5.13: Elementos con Calidad Ortogonal Excelente para el LAGOON 2

Fuente:Autores
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De la Figura 5.13 se puede concluir lo siguiente: hay 665000 elementos con calidad

ortogonal excelente, 22 % de los elementos totales; Cabe resalatar que la calidad or-

togonal promedio de la malla es de 0.80647, este valor entra en el rango de Muy

Bueno de acuerdo a la Tabla 5.4, estos datos confirman que la malla es apta para obtener

resultados fiables de una simulación compleja.

Nota:Las estad́ısticas mostradas de los elementos anteriormente sobre la calidad or-

togonal, pueden ser consultadas en la Tabla B.2.

Figura 5.14: Elementos con Oblicuidad Acpetable para el LAGOON 2

Fuente:Autores

De la Figura 5.14 se puede concluir lo siguiente: de los más de tres millones de ele-

mentos, solo 99 tienen una oblicuidad aceptable, lo que se traduce en un 0.00327 % de

los elementos, además de esto, dichos elementos estan ubicados en su mayoŕıa en el flujo

libre, sin afectar a los puntos más cŕıticos de la geometŕıa.
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Figura 5.15: Elementos con Oblicuidad Excelente para el LAGOON 2

Fuente:Autores

De la Figura 5.15 se puede concluir lo siguiente: hay 2111300 elementos con oblicuidad

excelente, 70 % de los elementos totales; Cabe resalatar que la oblicuidad promedio

de la malla es de 0.19219, este valor entra en el rango de Excelente Bueno de acuerdo

al Cuadro 5.4, estos datos confirman que la malla es apta para obtener resultados fiables

de una simulación compleja.

Nota:Las estad́ısticas mostradas anteriormente sobre la oblicuidad, pueden ser con-

sultadas en la Tabla B.1.
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5.2.4 Simulación con Flujo Laminar y Turbulento

Con el fin de obtener resultados preliminares del comportamiento de las mallas, se

realizó una simulación en flujo laminar para cada una de las mallas, seguida de una

simulación con flujo turbulento, los resultados obtenidos fueron los siguientes:

Para el LAGOON 1:

Tabla 5.5: Coeficiente de arrastre obtenido para cada malla del LAGOON 1

Fuente:Autores

Se puede ver en el Cuadro 5.5, el comportamiento del coeficiente de arrastre respecto

al número de elementos no es lineal, en ocasiones aumenta y en ocasiones disminuye,

este comportamiento no lineal,esto puede deberse a que si bien el número de elementos

aumenta, el algoritmo del programa organiza los elementos finitos de manera automática

de acuerdo a los diferentes parámetros de tamaño y forma de elementos; dicha organización

puede mejorar o empeorar la calidad de la malla, afectando los resultados obtenidos en

el coeficiente de arrastre, igualmente al variar simultaneamente diferentes parámetros del

Sizing, el programa en ocasiones puede encontrar una organización que mejore el mallado

aún si se cuentan con menos número de elementos, lo que se puede apreciar en la anterior

gráfica.

Además se puede evidenciar que para una misma malla, en el caso turbulento el

coeficiente de arrastre siempre fue menor que el del caso laminar. Cabe resaltar que

las mallas 1 y 2 no contaron con la calidad suficiente para obtener resultados de una

simulación en estado turbulento.
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Figura 5.16: Coeficiente de arrastre vs Número de elementos para las mallas del LAGOON
1

Fuente:Autores

La Figura 5.16 ayuda a visualizar lo mencionado anteriormente, el coeficiente de arras-

tre vaŕıa de forma no lineal, oscilando a medida que el número de elementos aumenta,

convergiendo finalmente en aproximadamente 0.00669 para el caso Laminar, y 0.00606

para el caso Turbulento. La disminución del coeficiente de arrastre en el caso turbulento

respecto al caso laminar fue de aproximadamente un 10 %. Esto se debe a que el flujo

turbulento disminuye notoriamente el arrastre producido por presión.

Para el LAGOON 2:

Al igual que con el LAGOON 1, se simularon las mallas en un flujo laminar y turbulento

para analizar el comportamiento de las mismas, los resultados fueron los siguientes:

Tabla 5.6: Coeficiente de arrastre obtenido para cada malla del LAGOON 2

Fuente:Autores
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En el Cuadro 5.6 se puede evidenciar que el comportamiento es similar al del LAGOON

1, donde el coeficiente de arrastre no vaŕıa de manera lineal, y los valores de la simulación

en estado turbulento son menores a los de estado laminar.

Figura 5.17: Coeficiente de arrastre vs Número de elementos para las mallas del LAGOON
2

Fuente:Autores

En la Figura 5.17 se puede ver que las curvas oscilan a medida que aumenta el número

de elementos, convergiendo finalmente en un coeficiente de arrastre de aproximadamente

0.0814 para el caso laminar, y 0.0743 para el caso turbulento.La disminución del coeficiente

de arrastre en el caso turbulento respecto al caso laminar fue de aproximadamente un 9 %.

Finalmente, para asegurar que las mallas más finas tienen el comportamiento esperado,

se comparó el coeficiente de presión alrededor de la rueda del tren de aterrizaje con el flujo

alrededor de un cilindro propuesto por John D. Anderson[31]. Donde la ĺınea teórica es

la que se obtiene para un flujo incompresible e inviscido, la ĺınea subcŕıtica es la obtenida

al estudiar el flujo sobre un clindro con un Reynolds de 1,86x105, y la supercŕıtica con

un Reynolds de 6,7x105. El proceso se hizo en el LAGOON 2, pues es el que cuenta con

más detalles, además, al ser un estudio sobre la rueda, se considera que la variación en la

geometŕıa no es relevante.
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Figura 5.18: Coeficiente de presión vs Ángulo de la rueda para el LAGOON 2

Fuente:Autores

De la Figura 5.18 podemos concluir que, teniendo en cuenta que el ángulo 0 es la parte

frontal de la rueda, es decir, donde ocurre el primer impacto, los resultados obtenidos

coincidieron con la tendencia de los resultados teóricos en la parte delantera del cilindro

es decir, entre los ángulos 0 a 90 y 270 a 360, estando la mayor divergencia en los ángulos

0 y 360, donde el coeficiente de presión vaŕıa en 0.7, esto se debe a la forma en que

se hace el cálculo teórico, a partir de este punto, la divergencia promedio a lo largo de

la sección frontal de la rueda ( 0 a 90 y 270 a 360) respecto al resultado teórico es de

aproximadamente un 5 %, lo que equivale a una diferencia en el coeficiente de presión de

0.1.

Al igual que en los resultados teóricos, la presión disminuye alrededor de la cara

delantera desde la presión total inicial en el punto de estancamiento, alcanzando una

presión mı́nima en la parte superior e inferior de la rueda, a 90 y 270 grados.

En la parte trasera de la rueda es donde se ve la mayor diferencia, pues para el caso

teórico se recupera la presión total a los 180 grados, mientras que en los resultados de

las simulaciones ocurre una separación del flujo y los valores de coeficiente de presión

son aproximadamente un 30 % más bajos en el pico, a 180 grados, respecto al teórico,

y solo se recupera aproximadamente un 40 % del coeficiente de presión existente en la
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corriente libre, mientras que en el caso teórico se recupera un 100 %. Este comportamiento

concuerda con los resultados mostrados por Anderson en las condiciones subcŕıtica y

supercŕıtica, y las diferencias existentes se pueden atribuir a la presencia del vástago del

tren de aterrizaje y a que el flujo se considera en estado turbulento.

5.3 Postproceso

A continuación se presentarán los resultados obtenidos de dos simulaciones compu-

tacionales realizadas utilizando los pasos descritos en la subsección de Parametros de

simulación,empleando tres diferentes mallas; dos de ellas corresponden al LAGOON 1

con diferentes numeros de elementos (2,2M y 3,3M) y una ultima malla correspondiente

al LAGOON 2 (3M) y se comparán con respecto a los resultados tomados de [4] y [2].

El Análisis aerodinámico tiene como objetivo buscar y comparar similutudes entre el

comportamiento del flujo simulado en esta investigación con respecto a las referencias

mencionadas. por otra parte, se busca descirbir las variaciones que se presentan en las

graficas y mencionar la posible causalidad de la misma. Al tratarse de simulaciones tran-

sitorias, se debe hablar en terminos de magnitudes medias promediadas en un intervalo

de tiempo finito, es por ello que se tratarán con temas tales como Mean Velocity y RMS

Velocity

Una Vez se haya analizado el comportamiento aerodinámico y asegurarse que el com-

portamiento de los flujos son similares, se procede a realizar el análisis Aeroacústico, que

busca comparar los niveles de ruido medidos en esta investigación en relación a los ruidos

hallados por la comunidad cient́ıfica

5.3.1 Análisis Aerodinámico

Gráficas de Velocidad

Para evaluar la precisión de los resultados obtenidos incialmente se compararon di-

ferentes velocidades en una ĺınea de 0.4 metros ubicada a 30mm del flujo detrás de la

rueda, como se puede ver en la Figura 5.19, tal como fue propuesta en la referencia [2] y

asimismo utilizada en [4].
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Figura 5.19: Ubicación de la ĺınea de medición

Fuente:Autores

Las velocidades comparadas fueron: Velocidad Media V, es decir, en la dirección Y que

es la del flujo; Velocidad Media W, es decir en la dirección Z, Velocidad RMS (Root Mean

Squared) V; y Velocidad RMS W. No se evaluaron dichas velocidades en la dirección X

porque la referencia [4] sólo nos proporciona los resultados en las direcciones Y y Z, y por

lo tanto no existiŕıa una forma de validar resultados obtenidos en la dirección X.

Estos datos se graficaron para las dos mallas más finas del LAGOON 1, es decir, las

mallas 2,2 M y 3,3 M; y se compararon con los resultados experimentales de Manoha [2],

y los resultados numéricos de Ricciardi [4]. Los resultados obtenidos fueron:

Figura 5.20: Velocidad Media V - LAGOON 1

Fuente:Autores
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En la Figura 5.20 se puede ver que las curvas obtenidas en este estudio coinciden

con la tendencia de los resultados experimentales. Al comparar la malla 3,3 M con la

experimental, se puede ver una diferencia máxima de aproximadamente 22 % en la posición

-0.07 m, pero el pico central de ambas curvas, posición 0 m, coincide tanto en posición

como en magnitud.

Asimismo, la malla 2,2 M aunque presenta la misma tendencia en cuanto a posición

de los picos y valles, la divergencia de las magnitudes llega hasta aproximadamente un

34 % en la posición 0.045 m.

Figura 5.21: Velocidad Media W - LAGOON 1

Fuente:Autores

En la Figura 5.21 se puede ver que la tendencia de las curvas obtenidas en este estudio

coinciden con la experimental, con pequeñas variaciones en la magnitud y desfases en

la posición de los picos más visibles. Al comparar la curva de la malla 3,3 M con la

experimental, se encontró que, en los picos, es decir, las posiciones 0.75 m y -0.75 m, la

magnitud difeŕıa hasta en un 23 % y la posición hasta un 5 %, valores comprensibles al

considerar las limitaciones de la malla utilizada.

Note que la curva correspondiente a la malla 2,2 M, si bien presenta el mismo com-

portamiento de la demás curvas, presenta valores divergentes en zonas donde las otras

curvas coinciden notablemente, como por ejemplo el inicio de la grafica como el final de
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la misma, posiciones 0.2m y -0.2m; en estas zonas, esta curva presenta valores negativos

mientras que las demás presentan valores cercanas a cero.

Para las gráfica de Velocidad RMS, los resultados experimentales son los obtenidos

por Ricciardi [4]:

Figura 5.22: Velocidad RMS V- LAGOON 1

Fuente:Autores

En la Figura 5.22 se puede ver que todas las curvas comparaten una tendencia similar,

con diferencias notorias en la sección central de la curva. Al comparar la curva de la malla

3,3 M con la experimental se puede evidenciar que la sección inicial y final de la curva

tienen gran similitud, pero, aunque en la posición 0.4 m el pico de cada curva tiene la

misma magnitud, a lo largo de dicha sección hay una diferencia máxima de hasta 60 %.

Esto se puede atribuir a la limitación en la calidad de la malla utilizada y el impacto del

paso del tiempo en el cálculo de la velocidad RMS.

Analizando la malla con menos elementos, 2,2 M, cabe resaltar que presenta valores

muy bajos con respecto a las curvas tomadas de referencias, habiendo casos donde solo

presenta el 52 % de la magnitud con respecto al caso experimental, por ejemplo en la

posición -0.11 m, esto puede deberse principalmente al refinamiento de la malla, ya esta
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malla diverge de los resultados experimentales hasta un 34 % mas que la malla 3,3 M, por

ejemplo en la posición 0.35 m, esto quiere decir que, a medida que el refinamiento de la

malla es mayor la divergencia entre las mallas simuladas y las de referencia será cada vez

menor.

Figura 5.23: Velocidad RMS W- LAGOON 1

Fuente:Autores

En la Figura 5.23 se puede ver que las curvas comparten una tendencia similar con

diferencias drásticas de magnitud en la sección media de la ĺınea. Al comparar la curva

de la malla 3,3 M con la experimental, se puede ver que en el segundo pico, en la posición

0.75m, la curva numérica de este estudio tiene una magnitud aproximadamente un 15 %

menor que la experimental. Por otro lado, en la posición 0.2 m se puede ver que la

diferencia máxima es de aproximadamente 34 %.

Comparando la malla 2,2M con respecto a la 3,3M, la diferencia más drástica ocurre

en la posición 0.1m y es de aproximadamente 10 %, fuera de esto presentan un compor-

tamiento muy similar a lo largo de la curva.
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Contornos de Velocidad

Para finalizar el análisis aerodinámico, se realizaron contornos de las velocidades es-

tudiadas en un plano ubicado a la altura de la rueda que la corta justo a la mitad, como

se puede ver en la Figura 5.24:

Figura 5.24: Plano en el cual se realizaron los contornos

Fuente:Autores

Estos contornos se compararon con los presentados por Ricciardi [4]. Cabe aclarar que

debido a la forma en la que se modeló la geometŕıa, los planos V y U estan invertidos

respecto a los de la referencia. Los resultados obtenidos fueron los siguientes:

Figura 5.25: Contornos Velocidad Media U - LAGOON 1

Fuente:Autores
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Caṕıtulo 5. Análisis y Resultados

En la Figura 5.25 se puede ver que, aunque la diferencia resultante de usar un modelo

de turbulencia ligeramente diferente es evidente, las zonas en las que la velocidad es

mı́nima y máxima coinciden.

Al comparar la diferencia de los resultados obtenidos por las mallas 2,2 M y 3,3 M, se

puede observar una mejoŕıa notable al aumentar el número de elementos, siendo la más

evidente en la estela creada por la rueda derecha.

Figura 5.26: Contornos Velocidad Media V - LAGOON 1

Fuente:Autores

En la Figura 5.26 se puede ver que las velocidades mı́nimas y máximas obtenidas

coinciden con las de Ricciardi. Además, se puede observar como la notable diferencia del

refinamiento entre las mallas de 2,2 M y 3,3 M, pues en la malla más refinada, se obtienen

lobulos visibles a los lados de la rueda y las estelas resultantes están más definidas.
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Figura 5.27: Contornos Velocidad Media W - LAGOON 1

Fuente:Autores

En la Figura 5.27 se aprecia un comportamiento irregular si se comparase la malla 2,2 M

con la malla 3,3 M, ya que esta presenta resultados más similares a la malla de referencia,

por otra parte los resultados de la malla de 3,3M, si bien presenta la misma forma los

valores de algunos contornos son opuestos con respecto a las otras mallas, sin embargo

esta malla debeŕıa asemejarse más a la malla de referencia, ya que su refinamiento es

mayor en la zonas cercanas al tren de aterrizaje que el de la malla anterior.

Figura 5.28: Contornos Velocidad RMS U - LAGOON 1

Fuente:Autores

56
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En la Figura 5.28 las mallas 2,2M y 3,3M logra captar un comportamiento similar al

de referencia en las zonas de Downstream, teniendo una mejora de visibilidad en la estela

en la malla 3,3M;no obstante la seccion entre las ruedas no se logra visualizar con claridad

la aceleracion del flujo en dicha zona, sin embargo en la malla 3,3M se aprecia ligeramente

una pequeña zona de alta velocidad, lo que sugiere que con un mayor refinamiento de la

malla se lograŕıa apreciar con mas certeza dicho comportamiento.

Figura 5.29: Contornos Velocidad RMS V - LAGOON 1

Fuente:Autores

En la Figura 5.29 se puede ver como la malla más refinada, es decir, la 3,3 M, produjo

un contorno de velocidades con mayor similitud al obtenido por Ricciardi, pues a diferencia

de la malla 2,2 M, esta detecta las velocidades altas en la parte posterior central de la

rueda y produjo una mayor definición en el downstream.

57
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Figura 5.30: Contornos Velocidad RMS W - LAGOON 1

Fuente:Autores

En la figura 5.30 se puede ver que al comparar las mallas 2,2 M y 3,3 M, se logra detallar

en la malla mas refinada, en la zona de Downstream una estela mas alargada. No obstante

en la malla menos refinada se ven velocidades mas altas en la parte posterior del tren que

coinciden con las de la referencia.

5.3.2 Discusión de Resultados - Análisis Aerodinámico

De acuerdo a los resultados obtenidos en el análisis aerodinámico se pudieron determi-

nar las diferencias y similitudes de los resultados obtenidos con respecto a los de referencia,

y evaluar su validez considerando las limitaciones de la simulación.

A continuación se discuten los posibles motivos por los cuales los resultados obtenidos,

aunque son similiares, no coinciden completamente con los datos de referencia.

Al evaluar las Figuras 5.20 y 5.21, que corresponden a las gráficas de velocidad media,

se puede apreciar que el comportamiento de las curvas de las mallas simuladas es analogo

al que presentan las curvas de los datos de referencia, teniendo en cuenta la gran diferencia

que existe en la complejidad de las simulaciones ;por otra parte, se puede deducir que la

mejoŕıa obtenida al refinar la malla es evidente, acercandose más a los resultados de la

referencia a medida que el refinamiento de la malla aumenta, teniendo esto en cuenta, si no

existieran los limitantes mencionados y se lograra refinar la malla aún más, los resultados

obtenidos seŕıan cada vez más similares a los de la referencia, teniendo en cuenta que los

porcentajes de error medidos disminuyen notoriamente entre la malla 2,2 M y 3,3 M.
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Para concluir con el análisis de las gráficas de velocidad, al evaluar las Figuras 5.22

y 5.23 que corresponden a las gráficas de velocidad RMS, se puede evidenciar que la

diferencia de los resultados obtenidos en este estudio comparados con los de la referencia,

es considerablemente más notoria que en las gráficas de velocidad media, esto se debe

a dos razones, la primera es que, como su propio nombre lo dice, (Root Mean Square),

no se promedian las velocidades a lo largo del tiempo, estas se elevan al cuadrado, se

promedian los resultados, y por último se calcula su ráız cuadradada, al utilizar potencias,

las pequeñas variaciones que antes existian en la velocidad media se multiplican, lo que

resulta en una mayor divergencia al compararlas con la referencia, la segunda razón es

que, debido a los recursos computacionales disponibles, el paso del tiempo o time step

utilizado fue diferente al utilizado por la referencia, lo que tiene un impacto directo en el

cálculo de la velocidad RMS, como se puede ver en la Ecuacuión 3.1.

Por estas razones, al comparar los resultados obtenidos por las mallas 2,2 M y 3,3

M, aunque existe una diferencia, no es tan evidente como en las gráficas de velocidad

media; asimismo, las mallas simuladas presentan fluctuaciones pronunciadas apartir del

12 % de la linea hasta el 87 % de la misma, siendo mas fluctuante y oscilante en la malla

más refinada, lo que no se evidencia en las curvas de referencia, de lo anterior se deduce

que, si bien al refinar la malla se obtiene un error porcentual menor en algunos picos,

el comportamiento de esta es más oscilante que inclusive la malla con menos elementos,

por ello las diferencia entre las mallas en cuando a numero de elementos toma menos

relevancia en las velocidades RMS.

VRMS =

√∑n
i=1 V

2
i ∆ti∑n

i=1 ∆ti
(3.1)

Al evaluar las Figuras 5.25, 5.26, 5.27, 5.25, 5.26 y 5.27 que corresponden a los con-

tornos de velocidad media y velocidad RMS, se puede evidenciar con mayor claridad la

distribución de velocidades medidas en el plano Z que corta las ruedas justo en medio.

Como ya fue mencionado en el análisis, hay una mejoŕıa general entre la malla 2,2 M y

3,3 M, comparandolas directamente con los contornos de referencia, onteniendo contornos

mas definidos y mas cercanos al los obtenidos por [4], no obstante, en el caso del contorno

de velocidad media W (Figura 5.27) presenta un comportamiento inesperado, pues la

malla menos refinada es la que parece tener un comportamiento con mayor similitud al de

la referencia. Por otra parte, en la Velocidad RMS W (Figura 5.27), la malla más refinada

no prensenta una mejoŕıa evidente.

Se puede observar tambien que, para todos los contornos, las zonas en las que ocurre

un cambio abrupto de velocidad son muchos más notorias en los contornos de la referencia,

mientras que en los obtenidos en el estudio estos cambios son más sutiles. Esto se debe al

modelo de turbulencia utilizado en ambos casos, dado que el modelo utilizado por Ricciardi
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[4] fue un modelo hibrido entre LES y RANS (DES) mientras que el modelo utilizado en

la simulación de este estudio fue RANS; recordando que se eligió dicho modelo para

mantener los costes computacionales bajos, asi mismo esta diferencia puede ser utilizada

para determinar la validez del mismo.

Para analizar más a fondo la diferencia de los modelos de turbulencia, se cita la

siguiente figura:

Figura 5.31: Comparación RANS-LES-DNS

Fuente:[32]

Como se puede deducir de la Figura 5.31, utilizar un modelo DES habŕıa resultado en

contornos muy similares a los de la referencia, pero el coste computacional seŕıa mucho

mayor con respecto al modelo RANS. note que el comportamiento de la Figura 5.31(c)

presenta un una tenedencia mas uniforme y lineal, tal como es apreciable en los contornos

de las mallas 2,2 M y 3,3 M, por otra parte, el comportamiento mostrado por la Figura

5.31(b) describe un poco mejor la turbulencia mostrada en los contornos de referencia.

Por tal razón, aunque la malla se refinara aún más, dichas estelas turbulentas no seŕıan

apreciables dado que estas se presentan cuando se utiliza el modelo definido (DES).

Cabe resaltar también, la razón por la cual los contornos de velocidad RMS (Figuras

5.25, 5.26 y 5.27) para la malla de 3,3 millones de elementos parecen estar divididos por

una ĺınea en la zona del Downstream es por el método de secciones utilizado para construir

la malla, dado que es en esta zona donde finzaliza la seccion del tren.

En razón de lo expuesto en esta subsección, se considera que los resultados obtenidos

son suficientemente similares a los de la referencia para ser considerados aptos para un

estudio aeroacústico, dando preferencia a la malla de 3,3 M dado que tuvo un mejor

rendimiento en este análisis.
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Caṕıtulo 5. Análisis y Resultados

5.3.3 Análisis Aeroacústico

Para el análisis aeroacústico se utilizaron 21 micrófonos diferentes, 9 ubicados en la

rueda y 12 en el campo lejano, como se puede ver en la Figura 5.32.

Figura 5.32: Ubicación de los Receptores - LAGOON 1

Fuente:Autores

Inicialmente, se calculó el Nivel de Presión Sonora Vs Frecuencia en un punto sobre

la rueda, espećıficamente en el receptor M21, y se comparó con el obtenido experimen-

talmente por Manoha [3] con el fin de evaluar que tan precisos son los resultados. Los

resultados obtenidos fueron:

Figura 5.33: Nivel de Presión Sonora Vs Frecuencia - LAGOON 1

Fuente:Autores
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A fin de mostrar que el refinamiento de la malla hace una gran diferencia se agregó a

la Figura 5.33 el resultado obtenido para la malla 2,2 M, pero solo se evaluará la malla

3,3 M para gráficas posteriores.

En la Figura 5.33 se puede ver como la curva obtenida de la malla 3,3M tiene la misma

tendencia que la experimental,pues alcanza su pico de SPL alrededor de los 300 Hz, y

disminuye lentamente a medida que aumenta la frecuencia. La diferencia de magnitud en

dicho pico, 300 Hz, es de aproximadamente un 7 %.

Al comparar la curva obtenida por la malla 2,2 M tanto con la experimental como

con la 3,3 M, se puede ver que el comportamiento es similar durante los primeros 1000

Hz, pero a diferencia de las otras curvas, el SPL no disminuye a medida que la frecuencia

aumenta, lo cual confirma que el refinamiento de la malla juega un papel importante en

los estudios aeroacústicos.

Ahora que se sabe que los resultados obtenidos tienen una precisión suficientmente alta

considerando las limitaciones existentes, se pueden comparar los resultados del LAGOON

1 con los de el LAGOON 2 con el fin de ver si existe alguna diferencia notable entre ellos.

Dichas comparaciones se hicieron en el campo lejano, espećıficamente en los receptores

M1, M6 y M12. Se decidió hacer esta comparación en el campo lejano porque es ah́ı donde

se precibe el ruido generado por la totalidad del tren de atrrizaje, por lo tanto es en esta

zona donde se verá una diferencia, si existe, entre los dos modelos diferentes de LAGOON.

Los resultados obtenidos fueron:

Figura 5.34: Nivel de Presión Sonora Vs Frecuencia - Receptor M1

Fuente:Autores
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Figura 5.35: Nivel de Presión Sonora Vs Frecuencia - Receptor M6

Fuente:Autores

Figura 5.36: Nivel de Presión Sonora Vs Frecuencia - Receptor M12

Fuente:Autores

Se puede ver en las Figuras 5.34, 5.35 y 5.36, que no existe un cambio notorio en el

nivel de presión sonora generado por el LAGOON 1 comparado con el generado por el
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LAGOON 2, en cada una de las gráficas el pico de SPL se encuentra entre los 350 y 450

Hz para las dos curvas, y a partir de este punto, disminuye a medida que aumenta la

frecuencia hasta llegar a 0.

Para finalizar el análisis aeroacústico, se realizó una gráfica polar, comparando el Nivel

de Presión Sonora General (OASPL) en el campo lejano, a 6 metros del centro de la rueda,

producido tanto por el LAGOON 1 como por el LAGOON 2, con el fin de ver si existe una

diferencia evidente entre ellos. Además, se comparan estos con los resultados numéricos y

experimentales obtenidos por Sanders [21]. Los resultados obtenidos fueron:

Figura 5.37: Gráfica Polar - Nivel de Presión Sonora General

Fuente:Autores

En la Figura 5.37 se puede ver como el LAGOON 2 produce un Nivel de Presión

Sonora General ligeramente superior en la mayor parte de los ángulos, la mayoŕıa de

estos ubicados en la zona directamente superior y frontal del campo lejano. Sin embargo,

esta diferencia es, en el caso más extremo, de aproximadamente 1 dB. En cuanto a la

comparación entre los resultados de este estudio con los de Sanders, existe una diferencia

de aproximadamente 10dB a lo largo de toda la curva.
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5.3.4 Discusión de Resultados - Análisis Aeroacústico

De la Figura 5.33 se puede concluir que, el refinamiento de la malla juega un papel

muy importante a la hora de obtener resultados aeroacúticos precisos, pues no solo la

tendencia de la curva mejoró considerablemente en la malla más refinada, la distancia

entre los picos y valles de la curva tambien dismiuyó de forma notoria respecto a la malla

menos refinada, acercandose cada vez más a los reusltados obtenidos por la referencia. De

lo anterior se puede deducir que el modelo de turbulencia RANS, que fue el utilizado en

este estudio, produce resultados precisos en las zonas cercanas a las fronteras, es decir, en

el campo cercano.

De las Figuras 5.34, 5.35 y 5.36 se puede concluir que no hay una variación evidente

en el ruido producido por los diferentes modelos de LAGOON, aún cuando los dos tienen

un refinamiento de malla similar, esto tiene dos posibles explicaciones, la primera es que

los detalles adicionales de la geometŕıa del LAGOON 2 de este estudio son tan pequeños

que su impacto aeroacústico es mı́nimo, y la segunda y más probable, que al utilizar un

modelo de turbulencia RANS, los datos registrados son menos precisos en las zonas lejanas

a las fronteras, es decir, en el campo lejano.

Finalmente, la Figura 5.37 confirma lo anteriormente mencionado,pues la diferencia

que exite en los niveles de presión sonora comparando LAGOON 1 y LAGOON 2 es

imperceptible, por otra parte, al comparar el LAGOON 1 con respecto a los niveles de

presión sonora generales (OASPL) encontrados por la referencia, es muy evidente que

el modelo RANS presenta imprecisiones en el campo lejano, pues la diferencia ronda

alrededor de los 10 dB aún cuando la geometŕıa es la misma.
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Caṕıtulo 6

Conclusiones y Recomendaciones

• Se logró simular exitosamente el flujo turbulento y medir el ruido generado por un

tren de aterrizaje simplificado, además se logró comparar los resultados obtenidos

al compararlos con estudios previos y definir la razón por la cual los resultados

coincidian o no coincidian para cada uno de los casos estudiados.

• Al utilizar un modelo de turbulencia RANS, se obtuvieron resultados similares a los

de la referencia en las zonas de campo cercano, teniendo en cuenta las limitaciones

existentes, pero dicha precisión disminuyó notoriamente en el campo lejano.

• El método de secciones utilizado en las mallas es recomendable cuando la geometŕıa

de interés ocupa una pequeña parte del dominio y se tienen recursos computacionales

limitados, pues permite enfocar una mayor cantidad de elementos a las zonas más

cŕıticas, lo que se traduce en un mejor distribución de elementos y por lo tanto un

mayor refinamiento de la malla.

• A medida que la geometŕıa se hace más compleja, el refinamiento de la malla juega

un papel más importante en las predicciones aeroacústicas, pues son esos pequeños

detalles en la geometŕıa los que pueden hacer la diferencia en los resultados obte-

nidos, por lo tanto, si la malla no esta suficientemente refinada como para percibir

dichos detalles con completa claridad, los resultados obtenidos pueden ser inconclu-

sos.

• En lo referente a la calidad de la malla y el parámetro Yplus, se pudo identificar que

existieron elementos ubicados fuera del rango recomendado, los cuales pueden con-

tribuir a las imprecisiones obtenidas en los analisis aerodinámicos y aeroacústicos.

• La modificación a la geometŕıa del LAGOON 2 en este estudio, que consistió en

un actuador adicional, no es sufiente para generar niveles de ruido notoriamente

mayores con respecto al LAGOOON 1 en un modelo RANS.
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• Los estudios aeroacústicos requieren un costo computacional relativamente alto de-

pendiendo de las condiciones que se quieran simular, por lo tanto, si la capacidad

computacional disponible es limitada, es necesario sacrificar ciertos criterios, lo que

puede resultar en resultados imprecisos.

• Para futuros estudios aeroacústicos se recomienda priorizar un modelo de turbulen-

cia DES, inlcuso si se debe sacrificar un poco de la calidad en otros parámetros, pues

contar con una alta precisión de medición en todas las zonas del dominio, incluido

el campo cercano y el lejano, es la mejor forma de garantizar resultados válidos y

fiables.

• En el análisis aerodinámico se encontró que en la velocidad media de la dirección

V que es la dirección del flujo, hubo una diferencia máxima del 22 % evaluando la

malla de 3,3M con respecto a los valores experimentales hallados por las referencias.

Por otra parte, en la velocidad RMS en la dirección V, se reportó una diferencia

máxima hasta del 60 % realizando la misma evaluación.

• Los niveles de ruido encontrados en el campo lejano divergieron de los niveles de

ruido de las referencias en 10dB que corresponde a un diferencia porcentual de

12,5 % a lo largo de la curva.

• Los niveles de ruido encontrados en el campo cercano divergieron de los niveles de

ruido de los análisis experimentales de referencia en 5dB en su maximo pico máximo

de nivel de presión sonora que corresponde a un diferencia porcentual de 7 %.
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[12] J. E. Ffowcs Williams y D. L. Hawkings. “Sound generation by turbulence and

surfaces in arbitrary motion”. En: The Royal Society 264 (1969).

[13] Fellow D J Acheson D. J. Acheson. Elementary Fluid Dynamics. ilustrada, reimpre-

sa. Clarendon Press, 1990, 1990.

[14] J.A. Capote y col. “Influencia del modelo de turbulencia y del refinamiento de

la discretizacion espacial en la exactitud de las simulaciones computacionales de

incendios”. En: Revista Internacional de Metodos Numericos para Calculo y Diseno

en Ingenierıa 24 (2008), págs. 227-245.
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Apéndice A

Primer Apéndice

A continuación se presenta el apendice del documento.
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Predicción numérica del nivel de ruido generado por un tren de aterrizaje frontal simplificado

Figura A.1: Dimensiones LAGOON 1

Fuente:[Autores]
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Apéndice A. Primer Apéndice

Figura A.2: Dimensiones LAGOON 2

Fuente:[Autores]
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Apéndice B

Segundo Apéndice
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Predicción numérica del nivel de ruido generado por un tren de aterrizaje frontal simplificado

Figura B.1: Oblicuidad Malla LAGOON 2 Final

Fuente:[Autores]
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Apéndice B. Segundo Apéndice

Figura B.2: Calidad Ortogonal Malla LAGOON 2 Final

Fuente:[Autores]
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