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1. INTRODUCCION

La implementacion creciente de alternativas de energia renovables en los sistemas
energéticos obedece a motivos, tanto de diversificacion y seguridad energéticas,
para contrarrestar el cambio climético, creacién de empleos, mejora en el acceso a
la energia e impulso al desarrollo rural [1] en el afio 2019 la energia edlica entrego
60GW en la energia mundial, con un aumento del 19% y con una entrega total de
energia tanto terrestre como maritima de 651GW, con los colapsos de los
principales mercados la industria edlica presta la atencion hacia paises que tienen
un gran desarrollo y potencial de energia edlica. Asi, se prevé que en 2030 estas
naciones albergaran la mitad de la capacidad edlica instalada en escala mundial
pero el ruido de las turbinas edlicas es uno de los principales obstaculos en el
desarrollo de la energia edlica Industrial. Debido a las quejas por el ruido generado
por los aerogeneradores que se encuentran proximas a la poblacion donde estan
instaladas estas turbinas edlicas. Como la generacién y propagacién del ruido
aerodinamico se rige por las leyes de flujo de fluidos, podria ser resuelto por
herramientas computacionales tales como CFD (siglas en ingles Computational
Fluid Dynamics). El avance en el campo de los CFD ha hecho posible simular el
campo de flujo alrededor del perfil con precision, lo que tiene en cuenta los efectos
2D unos de los programas actuales para poner en practica estos modelos Ansys
Fluent,aprop y OpenFOAM)[2]

El ruido aerodindmico principalmente se asocia con la interaccion de la turbulencia
con la superficie de los alabes, Estos ruidos son los que proporcionan un gran
impacto en interacciones sociales con los parques eélicos y debido la tendencia del
aumento del uso de la energia edlica que estaria en un 37% para el 2024. [3]En
este sentido las formas de generacion de ruido en un perfil aerodinamico son muy
amplias es por esto que es de importancia la comprension de los mismos para
obtener datos relevantes para las investigaciones encaminadas en la reduccion del
ruido aerodinamico de los aerogeneradores y su consecuente optimizacioén, con
esto ayudando a la comunidad cientifica. Es por esto que una investigacion
mediante la simulacion Aero acustica con un perfil aerodinamico NACA-0012 podria
ser de suma importancia para conocer el comportamiento del ruido, y ademas por
sus amplias investigaciones existentes del perfil en cuestion se lograria obtener una
validacion de los resultados.



1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo general

e Caracterizar el ruido generado por el perfil aerodinamico naca 0012

1.1.2 Objetivos especificos

¢ Identificar las formas de generacion de ruido aerodinamico presentes en
perfiles aerodindmicos a través de revision bibliografica

e Estudiar el modelo matematico presente en la propagacion del ruido
aerodinamico

e Seleccionar una metodologia para caracterizar el ruido aerodinamico

e Desarrollar la simulacién de la interaccion perfil aerodinamico - fluido para
caracterizar el ruido aerodindmico generado mediante el software Ansys

e Caracterizar en el ruido aerodinamico para diferentes nimeros de
Reynolds y angulos de ataque

e Validar los resultados obtenidos con investigaciones experimentales de la
literatura disponible.



El documento se encuentra estructurado de la siguiente forma.

En el capitulo 2 se relata el marco del estado actual de investigaciones con
explicaciones sobre como los autores realizaron los experimentos tanto tedricos,
experimentales y simulaciones relacionadas con los perfiles aerodinamicos, en
temas de aerodinamica y Aeroacustica, Luego se encuentra la teoria relacionada
con las caracteristicas propias de los perfiles aerodinAmicos como lo son sus
denominaciones y las partes de los mismos, para luego relatar temas de interés
como lo es la aerodinamica del perfil y las definiciones de los coeficientes de arrastre
y sustentacion, también las curvas caracteristicas en sus diferentes angulos de
ataque colocando en consideracion la entrada en perdida de sustentacion del perfil
y como se desarrolla el fluido en la capa limite.

En el capitulo 3 se caracteriza por presentar los modelos matematicos que se tienen
en cuenta para la realizacion de esta investigacion, asi como las ecuaciones de
continuidad y conservacion de la masa que sirven como base para la explicacion
sobre los niveles de sonido y ondas acusticas. También se presentan las
ecuaciones relacionadas con la obtencion del ruido proporcionado por el perfil
aerodinamico, seguidamente se representan los tipos de ruido que se generan en
los perfiles dando una explicacion sobre los mismos.

En el mismo capitulo se hablara sobre la mecanica de fluidos computacional que
incluye los modelos de turbulencias que se pueden implementar para el desarrollo
de la simulacién en el software ANSYS Fluent y todos los aspectos necesarios para
llevar un proceso de simulacion.

En el capitulo 4 se describe toda la parte experimental que se llevo a cabo en la
investigacion como son el dominio computacional, el tipo de mallado y la descripcion
de los criterios de la calidad de la misma, los modelos de turbulencias empleados
en la simulacion y la activacion de los modelos que predicen el ruido.

En el capitulo 5 se muestran todos los resultados que se lograron obtener de la
simulacion de los datos acusticos, como algunos datos de criterios de convergencia
mostrando los contornos de velocidades y presiones dando comparaciones con
experimentos encontrados para la credibilidad de los resultados.



2. ESTADO ACTUAL

En el trabajo sobre el ruido propio de los perfiles aerodinamicos NACA 0012 y NACA
0021 desarrollado por [4]. el ruido aerodinamico es medido y comparado con el fin
de determinar si existen diferencias en sus firmas de ruido con un enfoque en el
inicio de la pérdida de sustentacion. Las mediciones del ruido propio de cada perfil
aerodinamico se miden en un tunel de viento de circuito abierto y camara de pruebas
abierta con nimeros de Reynolds de 64.000 y 96.000. Los resultados muestran que
mientras el ruido generado en el régimen de pérdida es bastante similar en ambos
perfiles, el cambio en el nivel de ruido al inicio de la pérdida es significativamente
diferente entre los dos perfiles aerodinamicos. Con el NACA 0021 se exhibe un
aumento mucho mas agudo en niveles de ruido por debajo de un ndimero de
Strouhal basado en la cuerda de Stc = 1,1.El comportamiento es consistente con los
cambios en la sustentacion de los 4labes aerodinamicas del perfil aerodindmico
NACA 0012 [4]

En la investigacion de [5] la emision de ruido y la potencia de salida de una pequefia
turbina edlica de eje horizontal, fue realizada mediante simulaciones de dinamica
de fluidos computacional (CFD) realizadas con el software STAR-CCM. Con flujo
promediados en transitorio utilizando la metodologia de simulacién de remolinos
(DDES) para la prediccion del campo de flujo alrededor la turbina edlica. El cédigo
interno implementé tanto las formulaciones permeables como impermeables de la
ecuacion de Ffowcs Williams y Hawkings (FW-H). Encontrando niveles de presion
acustica promedio previsto en (SPL) , obteniendo la formulacion estable de (FW-
H) La ecuacion concuerda bien con las mediciones del campo acustico de la turbina
eollica realizadas en experimentos de tlnel de viento.[5]

Con un programa de elementos finitos obtuvieron coeficientes aerodinamicos que
luego fueron validados con datos experimentales de perfiles especialmente para
bajos nimeros de Reynolds, en diversas condiciones de turbulencia. El programa
produce resultados validos al calcular varios perfiles aerodinamicos a velocidades
subsonicas dentro de una amplia gama de numeros de Reynolds en condiciones de
flujo libre incidente laminar. Para ello, el algoritmo se basa en la solucion de
elementos finitos de la ecuacion bidimensional de Navier-Stokes, combinada con el
meétodo de integracion de la capa limite y la relacibn semiempirica para el calculo
de sus fendmenos caracteristicos tales como como transicion y separacion de flujo
laminar o turbulento. Los modelos y estandares anteriores utilizados para predecir
la transicion y la separacidon solo se ajustaron para las condiciones de flujo libre
incidente laminar y cuando las transiciones de la capa limite ocurren naturalmente
o los cambios de rugosidad de la superficie. Estas condiciones se presentan
clasicamente al estar inmersos bajo la capa limite turbulenta, por lo que las
aplicaciones de célculo en esta situacion son amplia.[6]



Tadamasa & Zangeneh desarrollaron y verificaron el primer método numérico
basado en el principio de Navier-Stokes para predecir el ruido irradiado por los
alabes giratorias de una turbina edlica de eje horizontal (Horizontal Axial Wind
Turbine, HAWT). El ruido irradiado al campo lejano fue predicho por el codigo
basado en la ecuacion de Ffowcs Williams e Hawkings (FWeH) y el solucionador de
CFD disponible comercialmente, ANSYS CFX 11.0, la capacidad del solucionador
para modelar el campo de flujo alrededor de la turbina edlica, se validd
comparandolas con los resultados experimentales de las palas de turbinas edlicas
(NREL) y los datos acusticos fueron tomados de experimentos de tunel de viento
como lo son del rotor del helicoptero UH-1H en vuelo estacionario y la hélice de la
aeronave Hartzell [7].

Bertagnolio, F & Sgrensen muestran los resultados experimentales obtenidos para
numerosos conjuntos de mediciones de la superficie aerodindmica principalmente
destinados a aplicaciones de turbinas edlicas, los recopilaron y comparan con los
resultados computacionales en 2D, El solucionador de Navier-Stokes EllipSys2D,
asi como los resultados del codigo del método del panel XFOIL. En segundo lugar,
lograron validar el codigo EllipSys2D y encontrar para qué perfiles no funciona bien
en comparacion con los experimentos, cuando hacerlo y por qué hacerlo..[8]

En la Simulacion de [9] quien solucioné las ecuaciones de Navier-Stokes (RANS)
promediadas por Reynolds y simulaciones de Large Eddy Simulations (LES) para
simular el flujo sobre un perfil aerodindmico a baja velocidad en un dngulo de ataque
muy alto, en casi a condiciones de pérdida, para la obtencion de condiciones de
flujo entre 16 y 18 de angulo de ataque, en el perfil aerodinamico NACA0012 . En
un pequefio tunel de viento con camara anecoica, la presion de la pared del perfil
fueron medidas y las fuentes de ruido fueron medidas simultaneamente con la
presion acustica de campo lejano. Encontraron que persiste una fuente de sonido
extrafio a bajas frecuencias. Se caracteriza por dos tonos especificos en los
nameros de Strouhal de 0,31y 0,56. Se encuentra que ambas fuentes de ruido son
de naturaleza bipolar. En las simulaciones donde se utiliza el modelo de turbulencia
RANS k-e SST, la superficie aerodinamica entra en pérdida en un angulo de ataque
mucho mayor de 25¢. Sin embargo, durante la convergencia a un angulo de ataque
de 18-. la solucion de flujo pasa temporalmente por un flujo separado en el lado de
succion, y tratando de conservar pérdida experimental.

2.1 TEORIA DE LOS PERFILES

Los perfiles aerodinamicos son divididos en varias partes, las cuales son: borde de
ataque, borde fuga, extradds, e intradods los cuales estan representados en la Figura
1, el borde de ataque es la zona principal delantera del perfil aerodinamico que tiene
como caracteristica el punto de remanso, en cuanto el borde de fuga es la parte
mas angosta donde el fluido tiende a ser desprendido.



Las otras dos partes son el extradés y el intradds, la primera es la zona superior del
perfil es caracterizada por contener presiones bajas y altas velocidades, la segunda
es la zona inferior del perfil y se caracteriza por contener presiones altas y
velocidades bajas.

W Extradas

Bgt;i:uie £ L Borde de salida
Espaace Cuerda o Fuga
i

B

— Intradés —

Figura 1 Partes de un perfil aerodinamico

2.1.1 Denominacion NACA.

Los perfiles de nomenclatura NACA se dividen en los de 4 digitos, 5 digitos y otras
clasificaciones mas detalladas. En la nomenclatura de 4 digitos NACA-xyt;t,.
Donde se lee como un perfil con porcentaje de curvatura maxima x% el cual es a
una distancia 10-y% de la cuerda desde el borde ataque y con un espesor relativo
respecto de la cuerda de t,t,%

Para el estudio de este proyecto se ha realizado la seleccién del perfil: NACA-0012.
Lo cual indica que es un perfil simétrico al no tener curvatura, y que su espesor es
del 12 % respecto de la cuerda

2.1.2 Ecuacion De Bernoulli

Para tener un acercamiento mas amplio en el tema es necesario recordar las teorias
basicas como lo son la ecuacién de continuidad, cantidad de movimiento
conservacion de la energia

La ecuacion de Bernoulli es una relacion entre la presion, la velocidad y la elevacion,
y es valida en regiones de flujo estacionario e incompresible en donde las fuerzas
netas de friccion son despreciables Pese a su simplicidad la ecuacion de Bernoulli
demostré que es un instrumento muy potente en mecanica de fluidos[10]. La
ecuacion de Bernoulli se presenta en la Ecuacion (1)

v? (1)
+7+gz = cte
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Lo que indica esta ecuacion, es que en el seno de un fluido con nimero de
Mach<0.3 se puede considerar incompresible, el balance de los tres términos de la
Ecuacion ( 1) debe ser constante. Asumiendo que los efectos de variacion de la
altitud de la parte del intradds al extradds, para un momento dado son despreciables
y multiplicando la Ecuacion ( 1) por p, la cual es constante al ser el fluido
incomprensible, se llega a:

o, (2)
5PV +p = cte

Donde se puede identificar el término como la presion dindmica en funcién de la
velocidad y el segundo término como la presién estatica. Una vez entendido este
concepto, se puede pasar a observar como transcurre el flujo de aire alrededor de
un perfil aerodinamico el cual es mostrado en la Figura 2

baja presion

Bepy

alta velocidad

&‘,‘n’ k' 4

33

alta presion

baja velocidad

Figura 2 Flujo del aire en el perfil Fuente [11]

Lo que ocurre es que la parte superior del fluido atraviesa una seccion mas curva
del perfil, debida o bien a una curvatura del propio perfil, un angulo de ataque no
nulo, o ambas a la vez. Esto provoca que el flujo se acelere en el extradds, y conoce
ha visto en la Ecuacion (2), conllevara una disminucion de la presion estatica.

Por otro lado, en el intradds, se tendra que el flujo no solo no se acelerara, sino que
se frena, provocando una subida de presién. Esto genera por tanto una distribucién
de presiones tal y como la que se ve en la Figura 3. Donde se observa como se
tiene por tanto una fuerza generada por la diferencia de presiones sobre la superficie
del perfil



Figura 3 Distribucion de presiones [11]

2.2 ECUACION DE CONTINUIDAD

La ecuacion de continuidad es la expresidon matematica del principio la de la
conservacion de la masa para un volumen de control que consta de una entrada y
salida, planteando que, para un flujo estacionario, la razén hacia el volumen de flujo
masico debe ser igual a la razon de flujo masico hacia afuera.

dap (3)

E+V'(pV)=O

La ecuacion( 3) es una forma diferencial generalizada de la ecuacion de continuidad
que también es valida para corrientes comprimibles, ya que las corrientes
incompresibles no se predicen durante su reduccion. Valido en cualquier lugar del
dominio de un flujo [10]

2.3 ECUACION DE CONSERVACION DEL MOMENTUM

La segunda Ley de Newton para un sistema de masa m sometido a una fuerza neta
F se expresa como:

Zﬁ_ . dv _d ; (4)
—ma—mdt—dtm)

donde mV es el momentum del sistema, recordando que la densidad y la velocidad
pueden variar de un punto a otro en el sistema. La segunda ley de Newton se puede
expresar de manera mas general de la siguiente manera:



- a — —N\ —
ZF:f —(pV)dV+f (pV)V -7 dA (%)
Vcat Se

Esta ecuacion se llama ecuacion de conservacion del momento en forma integral.
El lado izquierdo de la ecuacion ( 5) representa la fuerza externa que actia sobre la
masa de control. Es la suma de las fuerzas superficiales (generalmente debidas a
la presion) y las fuerzas de traccion (fuerzas normales y cortantes) mas la masa. El
segundo aspecto de la ecuacion muestra que los cambios en la acumulacién y
emision de la cantidad de movimiento en la masa de control ocurren a través de la
superficie de control. Aplicando nuevamente el teorema de Gauss, podemos
obtener la ecuacion de la ecuacién anterior en forma diferencial.[10]

d, o =, o Lo (6)
a(pV)+V'(pVV)=pg+V'Gij

2.3.1 Sustentaciéon Y Arrastre

Cuando un cuerpo se mueve a través de un fluido, se produce una interaccion entre
el cuerpo y el fluido; este efecto puede expresarse en términos de las fuerzas en la
interfaz fluido-cuerpo. Estas fuerzas pueden ser descritas en términos de esfuerzos:
esfuerzos cortantes de la pared en el cuerpo,tr, debido a efectos viscosos y
esfuerzos normales debidas a la presion. Estas distribuciones tipicas de esfuerzo
cortante y presion se muestran en la Figura 4(a) y la Figura 4 (b). Tanto t,, como P
varian en magnitud y direccion a lo largo la superficie. A menudo es util conocer la
distribucion detallada del esfuerzo cortante y la presion sobre la superficie del
cuerpo. Sin embargo, solo los efectos integrados o resultantes de estas
distribuciones. La fuerza resultante en la direccion de la velocidad aguas arriba es
denominada arrastre (Drag), D, y la fuerza resultante normal a la velocidad corriente
arriba se denomina sustentacion (Lift), L, como se indica en la Fig. 4 (c). Para
algunos cuerpos tridimensionales también puede haber un lado fuerza que es
perpendicular al plano que contiene D y L.



Figura 4 Fuerzas del fluido circundante sobre un objeto bidimensional: (a) fuerza de presion(b)
fuerza viscosa, y (c) fuerza resultante (Lift y Drag) Fuente: [12]

dA

Figura 5 Fuerzas de presion y fuerzas cortantes sobre un pequefio elemento de la superficie de un cuerpo Fuente:
[13]

La resultante de las distribuciones de presion y esfuerzo cortante se puede obtener
integrando el efecto de estas dos cantidades en la superficie del cuerpo como se
indica en la Figura 5. Las componentes sobre los ejes X y Y de la fuerza del fluido
sobre el elemento diferencial de area dA son

dFx = (pdA)cos @ + (twdA) sinf "

dFy = —(pdA) sin@ + (tw dA) cos 0 )

donde 6 es el angulo entre la direccion normal de la superficie y la direccion del flujo
aguas arriba. Por tanto, las componentes netas sobre los ejes X y Y de la fuerza
sobre el objeto son
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(9)
D =dex=fpcost9dA +frwsin9dA

L =dey=—fpsin9dA +f‘rwc059dA (10

Para realizar las integraciones y determinar la sustentacion y arrastre, debemos
conocer la forma del cuerpo (es decir, 8 en funcién de la ubicacion a lo largo del
cuerpo) y las distribuciones de t,, y P a lo largo de la superficie. Estas distribuciones
son a menudo extremadamente dificiles de obtener, ya sea experimentalmente o
tedricamente. La distribucién de la presion se puede obtener experimentalmente
mediante el uso de una serie de presion estética a lo largo de la superficie del
cuerpo. Por otro lado, suele ser bastante dificil medir la distribucion del esfuerzo
cortante de la pared[12]

El coeficiente de sustentacion adimensional €, y El coeficiente de arrastre C, se
define como

L
C, = (11)
%pVZA
L
Cp = (12)
%pVZA

donde A es un area caracteristica del objeto. Por lo general, A se considera el area
frontal, el area proyectada por una persona que mira hacia el objeto desde una
direccién paralela a la corriente arriba velocidad, también podria ser el termino A
como el area de la forma en planta, el area proyectada vista por un observador que
mira hacia el objeto desde una direcciébn normal a la velocidad corriente arriba (es
decir, desde "arriba").es importante definir el &rea que se utilizara para los calculos
de los coeficientes de sustentacion .[12]

2.3.2 Curvas caracteristicas de rendimiento aerodinamico
Para analizar los perfiles aerodinamicos, se debe comprender las curvas las cuales

caracterizan su comportamiento como lo son las curvas de coeficiente de
sustentacién y de arrastre C,, Cp respectivamente

11



e Curva de sustentacion.
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Figura 6 Curva de sustentaciéon naca 0012 Fuente: [10]

Se observa en la Figura 6 que el coeficiente de sustentacion tedrico tiende a un
caracter lineal conforme aumenta el angulo de ataque hasta alcanzar un maximo,
posteriormente empieza a desprenderse flujo en el perfil y entra en un régimen de
perdida de sustentacion. Una vez alcanzado él C;,,..€l gradiente de presion es
adverso y por tanto el flujo no es capaz de adherirse correctamente al perfil
causando la pérdida de sustentacion conocida en inglés como stall. Esta dependera
del tipo de perfil y sus caracteristicas, asi como también de los dispositivos
hipersustentadores. No obstante, se suele alcanzar este fen6meno para un rango
entre 10y 18 grados de angulo de ataque, pero también dependera del numero de
Reynolds y el tipo de perfil aerodinamico.

e Curva de arrastre

Los objetos que se mueven en un fluido, o por el contrario, experimentan resistencia
llamada arrastre, que es la fuerza direccional debida a la presion y las fuerzas de
corte que acttan sobre la superficie del objeto. Estas fuerzas son una combinacién
de la fuerza normal de la fuerza del cuerpo y los componentes de la fuerza
tangencial en la direccion del flujo y se pueden determinar usando la ecuacién. ( 11)
y ( 12), pero se desconoce la distribucion de la presion de la pared y la fuerza
cortante. Solo en casos muy raros se pueden determinar estas distribuciones
mediante analisis. Los avances actuales en dinamica de fluidos computacional
(CFD), han arrojado resultados prometedores para geometrias mas complejas. Sin
embargo, aun queda mucho trabajo por hacer en este &mbito. Gran parte de la
informacion sobre el arrastre de un objeto es el resultado de numerosos
experimentos con tlneles de viento, tineles de agua, barriles de arrastre y otros
ingeniosos dispositivos utilizados para medir el arrastre en modelos a escala.[13]
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Los valores obtenidos también dependen del nimero de Reynolds, como se puede
observar en la Figura 7 se muestra las curvas de coeficiente de arrastre a diferentes
nameros de Reynolds (Re) para el perfii NACA-0012, se observan algunas
variaciones entre ellas en lo que aumenta el angulo de ataque tanto para valores
positivos como negativos. Para valores menores de angulos de ataque, el
comportamiento es muy similar
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Figura 7 Curva de arrastre Fuente: [14]

2.3.3 Entrada en pérdida o stall

El &ngulo de parada estéatico es el &ngulo minimo en el que el perfil aerodindmico
entra contacto estatico con la corriente uniforme y comienza a detenerse. Desde un
pequefio angulo de ataque, la sustentacion generalmente aumenta linealmente a
medida que aumenta el angulo de ataque. El angulo de perdida se acepta
generalmente como el primer angulo en el que se observa una desviacion
significativa de esta relacion lineal. Esto es simple para uso préactico, ya que las
desviaciones fisicas del comportamiento lineal no estdn necesariamente
relacionadas con cambios en los patrones de flujo que caracterizan el inicio y el
estancamiento real del proceso es decir el inicio de pérdida de sustentacion

A medida que aumenta el angulo de ataque, comienza a aparecer una corriente
periodica en el extremo frontal de la seccidon, formando en la parte del vértice un
contenido de flujo circulante. Siempre que este modelo ciclico sea pequefio, no
habr4 una gran desviacién de la relaciébn del angulo de elevacién lineal. Sin
embargo, si el angulo de ataque es lo suficientemente grande, cuanto mayor sea el
tamafio de las turbulencias periddica, mas apreciado serd el inicio del proceso de
separacion, como se muestra en la Figura 8. Puede ocurrir un proceso llamado falla
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dindmica si el angulo ataque es suficientemente grande con relacion a la corriente
[15]

e i
___‘." ___J- —
[ e — --_‘_
- —
— o
— i
Mot stalled
il

Stalled
Figura 8 Entrada de perdida stall Fuente: [13]

2.3.4 Capa limite

Todas las observaciones experimentas indican que cuando un fluido en movimiento
se encuentra limitado por superficies solidas, tienden a tomar velocidades iguales a
cero es decir tiende a pegarse a la superficie eso debido a los efectos viscosos esto
se le denomina como condicibn de no deslizamiento, generando perfiles con
gradientes de velocidades, La capa que se pega a la superficie desacelera la capa
adyacente de fluido, debido a las fuerzas viscosas entre las capas del fluido, la cual
desacelera a la capa siguiente y asi sucesivamente. La condicion de no
deslizamiento en donde los gradientes de velocidades son significativos se llama
capa limite.

du (13)
Tw = .u@

La generacion de esfuerzos de la ecuacién ( 9) se debe al fenébmeno causado por
el hecho de que la condicion de contorno impuesta es de no deslizamiento, lo que
significa que, en el area de flujo en contacto con este, se cumplira que la velocidad
es cero (v=0) y el campo de velocidad no estara cerca, pero se vera afectado por
esta condicion de frontera, porque el flujo en el campo libre cuya velocidad
interactda con la capa adyacente, impidiendo asi su movimiento, aunque el aire no
tenga enlaces fuertes entre las moléculas. No es capaz de frenar del todo En la
Figura 9 se puede observar el comportamiento y el espesor de la capa limite
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Capa limite

W X L W

Figura 9 Capa limite cinematica Fuente: [10]

También se debe tener en cuenta el nimero de Reynolds Ecuacion ( 10), que
dependiendo de su valor se puede observar diferentes regimenes para los cuales
la capa limite puede ser laminar o turbulenta. El nimero de Reynolds se representa
mediante la siguiente ecuacion

pUcC (14)
u

Re =

El primer régimen se denomina flujo laminar cuando (c pequefio - Re pequefio).
Este se caracteriza por tener un comportamiento ordenado, similar a la
superposicion de laminas ordenadas unas sobre otras, como se observa en la
Figura 10 este genera baja resistencia a comparacion del segundo modelo.

A medida que aumenta c, también el numero de Reynolds, de modo que si la placa
es demasiado larga el flujo cambia a régimen turbulento, el cual es totalmente
cadtico y aleatorio, lo que produce una alta resistencia, y un aumento de la energia
cinética.

|

¥

De transicidn Turbulento

Laminar -
Re = 1(F Re, =3 x 10°

Figura 10 Transicion de capa limite laminar a turbulenta Fuente: [10]
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3. MODELO MATEMATICO

3.1 RUIDO AERODINAMICO Y ONDAS ACUSTICA

El sonido se puede definir como el movimiento de ondas en el aire o la estimulacion
de los mecanismos auditivos que conducen a la percepcion (sensacion) del sonido.
La definicién que se aplique dependera si el estudio es fisica o mental. Si el estudio
esta basado en la turbulencia del aire producida en el campo lejano, es un problema
de fisica. Si le preocupa como les suena el altavoz a los seres humanos, debe
utilizar métodos psicofisioldgicos., La frecuencia es una caracteristica de las ondas
periodicas medidas en hercios (Hz, ciclo por segundo) y puede observarse
facilmente con un osciloscopio de rayos o contarse con un medidor de frecuencia.
El oido reconoce diferentes tonos para tonos suaves de 100Hz y tonos altos. Los
sonidos de baja frecuencia disminuyen, pero los de alta frecuencia aumentan al
aumentar la intensidad. Harvey Fletcher, un reconocido acustico, ha descubierto
que tocar tonos puros de 168 Hz y 318 Hz a niveles moderados produce un sonido
muy agudo. Sin embargo, a altas intensidades, los tonos puros con una proporcion
de octava de 150-300Hz son agradables. La frecuencia y el tono no pueden
coincidir, pero son similar Existe una situacion similar entre intensidad y sonoridad.
La relacion entre los dos puede no ser lineal. Asimismo, la relacion entre la forma
de onda (o espectro) y la calidad percibida (o tono) se complica por el
funcionamiento del mecanismo auditivo. Las formas de onda complejas se pueden
describir como fundamentales y arménicos (o partes) de diferentes amplitudes y
fases, que involucran interacciones frecuencia-tono y otros factores [16].

3.1.1 Niveles de sonido y decibelios

La definicion del decibelio puede obstaculizar el estudio de la ciencia del sonido y
ser una barrera en el uso adecuado y desarrollo de sus multiples aplicaciones., Los
niveles en decibelios logran un manejo practico del rango amplio de sensibilidad en
el oido humano. El umbral de audicion coincide con el limite inferior de sonido
audible en el aire, el oido y el ojo también son capaces de manejar altas
intensidades de sonido y luz. Un nivel en decibelios es una forma conveniente de
manejar el rango de miles de millones de presiones sonoras a las que el oido es
sensible sin empantanarse en largas cadenas [16]

3.1.1.1 Decibelios

El nivel de presion L sonora se puede determinar a partir de una muestra de presion
sonora p y la presion sonora de referencia p,
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En la ecuacién ( 15) se aplica igualmente a la energia acustica, la energia eléctrica,
o cualquier otro tipo de energia. A menudo surge una pregunta cuando los niveles
gue no sea el poder deben expresarse en decibelios. Por ejemplo, La intensidad
acustica es la potencia acustica por unidad de area en una direccion, por lo tanto,
la Ecuacion ( 15) es apropiada. El nivel potencia acustica es proporcional al
cuadrado de la presion acustica, p, de ahi el nivel de potencia es

2

P

L = 10log— (10)
PO

p (17)
= 20log—
0 ogPO

En la Tabla 1 ayudara a decidir si la Ecuacion ( 16) o la Ecuaciéon ( 17) es la del
tema de interés

Tabla 1 utilizacién de la ecuacidn de niveles Fuente:[16]

Parametro acustico logio P 150 logﬂ
Pa Py
Energia X
Intensidad X
Presion X
Velocidad de particulas X

La presion sonora suele ser el parametro mas accesible para medir en acustica,
incluso como lo es el voltaje para los circuitos electrénicos. Por esta razon, la forma
de la Ecuacion ( 17) se encuentra con mas frecuencia en el dia a dia.

3.1.2 Niveles de referencia

Se utiliza un sonémetro para leer un cierto nivel de presion sonora. Si la presion
sonora correspondiente se expresa en las unidades basicas para presion, pero
resulta una gran variedad de nimeros muy grandes y muy pequefios. Entonces El
enfoque de nivel de decibeles comprime las proporciones grandes y pequefias en
un rango mas conveniente y comprensible. La lectura del sonédmetro es un cierto
nivel de presion sonora, como en la Ecuacién ( 17). Alguna presion sonora de
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referencia estandar para p, es necesario asumir. La referencia p; seleccionada
debe ser la misma que utilizado por otros, de modo que se puedan realizar
comparaciones bajo el mismo estandar.

Varias de estas presiones de referencia se han utilizado a lo largo de los afios, pero
para el sonido en el aire, la presion de referencia estdndar es de 20 pPa
(micropascal), 0,0002 microbar o 0,0002 dina/cm?, el mismo valor solamente esta
escrito en diferentes unidades. Se trata de una presion de sonido muy diminuta y se
corresponde estrechamente con el umbral del oido humano.

3.1.3 Longitud de onda

Si se conoce la frecuencia f de una vibracion, el periodo T para un ciclo de vibracion
se puede encontrar por la relacion simple

1 (18)

El periodo T es el inverso de la frecuencia de vibracion. El periodo de una forma
de onda es la duracién del tiempo de un ciclo completo,Figura 11. Dado que la
mayoria de las ondas sostienen o viajan, si se conoce el periodo de la onda, su

tamarfio fisico se puede determinar con lo siguiente ecuacién ( 20) si se conoce la
velocidad de propagacion:

(19)

(20)

Figura 11 Representacién de longitud de onda. Fuente:[16]
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3.1.4 Suma de niveles

La suma de niveles es una de las partes mas importantes para detectar el ruido total
gue se presenta en una muestra. Un ejemplo: podria ser la suma de los niveles
emitidos por dos motocicletas las cuales son L, y L, que son niveles con magnitud
muy diferentes ya que seria una coincidencia grande donde las dos motos emitieran
las mismas frecuencias, estas sefales se coincidieran incoherentes las cuales son
sefales que se pueden representar con la Ecuacion( 21)

El ejemplo mas simple de sefiales consiste en la suma de dos sefales de distintas
frecuencias w;y w, donde p; y p, son muestras de presion sonora con distintas
frecuencias y p es la muestra total de presion sonora

21
P = p1Coswt + pycosw,t (21

El valor efectivo es un valor que se debe encontrar para cada numero de muestras
al cuadrado con diferentes muertas de presion sonora

T

1 22
pgff = ?f P1COSwW4t + p3cosw,t + 2 p1p,cosw tcosw,t dt (22

0

Cuando w; y w, son diferentes, entonces la integral final queda como cosw,tcosw,t
= (cos(w1 — wy)t + cos(w, + wy)t)/2) es mucho mas pequefia que ambas partes.

1 (23)
ngf = E(Pf +p3) = ngm + ngf,z

La suma total de los valores efectivos al cuadrado individuales es igual al valor
efectivo de la sefal total, para una sefial compuesta de N frecuencias distintas se
cumple que:

N
(24)
ngf = Z ngf,1
i=1

La regla para sumar las muestras de niveles de presion se obtiene de la ecuacién
(24), donde todos los valores de nivel de presion sonora son formulados mediante
una presion de referencia p, = 2e~>
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10logp2 Al N ’e
Ligt = ——52L = 1010gz Perr/P§ = 1010gz 10 710 (25)

0 =1 i=1

La ecuacién (25) se denomina la regla de suma de niveles. Se concreta que los
niveles no deben ser sumados directamente, sino que con los niveles se hallan los
valores efectivos al cuadrado individuales, cuya suma es el valor efectivo total al
cuadrado [17]

3.1.5 Analogia de Ffowcs Williams and Hawking’s

La acustica esta intimamente ligada a la mecanica de fluidos. Muchos sonidos
técnicamente importantes en aplicaciones industriales se generan y propagan en
flujos de fluidos. Asi, los fendmenos relacionados con el sonido se pueden
comprender y analizar en el conjunto de la mecanica de fluidos. La ecuacion de
ajuste acustico es en realidad la misma que la ecuacion de flujo de fluido.[17]

El principal desafio en la prediccion numérica de ondas sonoras proviene del hecho
bien reconocido de que los sonidos tienen una energia mucho menor que los flujos
de fluidos, generalmente en varios o6rdenes de magnitud. Esto plantea un gran
desafio para el célculo de sonidos en términos de dificultad para resolver
numeéricamente las ondas sonoras, especialmente cuando uno esta interesado en
predecir la propagacion del sonido al campo lejano. Otro desafio proviene de la
dificultad de predecir los mismos fenémenos de flujo (por ejemplo, turbulencia) en
el campo cercano que son responsables de generar sonidos.[18]

La ecuacion de Ffowcs Williams y Hawkings (FW-H) es esencialmente una ecuacion
de onda no homogénea que puede derivarse manipulando la ecuacién de
continuidad y las ecuaciones de Navier-Stokes. La ecuacion FW-H se puede escribir
como:

15 f’;g -V’
- aaa {TyH (P} - %{[Punj FouCu —wo(N}
+ %{[povn + p(un — v)18(F)}
Donde

u; = componente de la velocidad del fluido en la direccién x;
u,= componente de la velocidad del fluido normal a la superficie f=0
v;= componente de velocidad superficial en la direccion x;
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v, = componte de la velocidad superficial normal ala superficie
& (f)=funcién delta Dirac
H(f) = funcién Heaviside

Donde p' es la presion sonora en el campo lejano (p' =p —p, ). f = 0 denota una
superficie matematica introducida para "incrustar” el problema de flujo exterior (f >
0) en un espacio ilimitado, lo que facilita el uso de la teoria de funciones
generalizadas y la funcién de Green en el espacio libre para obtener la solucién. La
superficie (f = 0) corresponde a la superficie de la fuente (emision) y se puede
hacer coincidir con una superficie del cuerpo (impermeable) o una superficie
permeable fuera de la superficie del cuerpo. n; es el vector normal unitario que
apunta hacia la region exterior (f > 0), a, es la velocidad del sonido de campo
lejano y T;; es el tensor de tension de Lighthill, definido como

(27)
Tij = pw; + Pij — a§(p — po)di

P;; es el tensor de tension compresiva. Para un fluido de Stokes, esto viene dado
por

Ou; 20, (28)

_ 22w s |

.
l p 5] nLl ax’: ax] 3axk 5]

Las cantidades de flujo libre se indican con el subindice 0

La solucion de la ecuacion (28) es obtenida usando la funcién de espacio libre de
Green (6(g)/4nr) consta de integrales de superficie e integrales de volumen. Las
integrales de superficie representan las contribuciones de fuentes acusticas
monopolo y dipolo y parcialmente de fuentes de cuadrupolo, mientras que las
integrales de volumen representan fuentes de cuadrupolo (volumen) en la region
fuera de la superficie de la fuente. La contribucion de las integrales de volumen se
vuelve pequefia cuando el flujo es subsonico y la superficie de la fuente encierra la
region de la fuente. En ANSYS FLUENT, las integrales de volumen se eliminan. Por
lo tanto, tenemos que:[18]

(29)

p'(t) =p'T(X,t) + p'L(%,t)

Donde
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I _ pO(U + Un) pOUn{er + aO(Mr - MZ)} (30)
41p T(x,t)—f [ MT)ZldS .I; 0[ 20— M)? ldS

AT N
i o B f=0 T'(l— r)z

ff 0 [r (1 : " ]d ao_I; 0 lL {rM;Z-Zlai(ﬂl\:Il:); MZ)} a5 (31)

p 32
Ui=v;i +—w—vy) (32)
Po

. 33
L; = Pyfi; + pu;(u; — v;) (339

Cuando la superficie de integracion coincide con una pared impenetrable, los dos
términos de la derecha en la ecuacion (30) p'.(%,t) yp',(X,t) a menudo se
denominan términos de espesor y carga, respectivamente, a la luz de sus
significados fisicos. Los corchetes en las ecuaciones 29y 30 indican que los nlcleos
de las integrales se calculan en los tiempos retardados correspondientes, T,
definidos de la siguiente manera, dado el tiempo del observador, t,y la distancia al
observador r,

r
T=t—— (39
Qo

Las diversas cantidades con subindice que aparecen en las ecuaciones (32) y ( 33)
son los productos internos de un vector y un vector unitario implicados por el
subindice. Por ejemplo,L, =L -# = L;r; y U, = U - i = U;n; donde # and # notan los
vectores unitarios en las direcciones de radiacibn y normal a la pared,
respectivamente. El punto sobre una variable denota la diferenciacion fuente-tiempo
de esa variable.

Las siguientes observaciones sobre la aplicabilidad de esta solucion integral:

» La férmula FW-H en ANSYS FLUENT puede manejar superficies giratorias,
asi como superficies estacionarias.
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= No es necesario que la superficie f = 0 coincida con las superficies del
cuerpo o las paredes. La formulacion permite que las superficies de la fuente
sean permeables y, por lo tanto, se pueden colocar en el interior del flujo.

= Es dificil obtener predicciones de SPL absoluto en 2D debido a la necesidad
de estimar la longitud de correlacion de las estructuras de flujo turbulento en
la direccion del tramo. Esta dificultad no existe a la hora de resolver
problemas de acustica 3D.

3.2 RUIDO EN LOS AEROGENERADORES

Las ondas sonoras se caracterizan en términos de longitud de onda, frecuencia y
velocidad (alrededor de 340 m/s en aire estandar). Una vez que el ruido ha sido
parcialmente absorbido, reflejado o atenuado, la onda se propaga al timpano del
observador y produce una audicién basada en la amplitud de la onda de sonido.
Esta sensacion puede convertir el sonido en ruido si se considera indeseable. La
clasificacion del sonido como ruido es muy subjetiva ya que depende de factores
como la sensibilidad y el estado del oyente y de cantidades mensurables como el
nivel y la duracion. Segun esta definicion, duplicar la fuente de sonido aumenta el
nivel de presion sonora en 3 dB .En la Figura 12, muestra la relacién entre el nivel
de presion de sonido y la presion de sonido real, junto con un ejemplos de
mecanismos que generan ruido fuentes de sonido y su presion de sonido tipica.[19]

Sound Pressure  Sound Pressure level

pPa 140dB Threshold of pain
100000000

é@f“ 130
et Engine
(25 m distance) 12‘0—5'
10000000
110 Tettake-off (100m away)
100
1000000
e/ 90
A 80
S 100000
i 70
Motorcycleat Tm 60 A \
10000 50
Wind Turbine
40
1000 S
30 ol
& 20 =
100 1 —> 5

10
Bedroom 20 0 Threshold of hearing
Figura 12 Ejemplo de los niveles de presion sonoras [19]

3.2.1 Ruido aerodinamico.
Principalmente asociado con la interaccién del fluido con la superficie del &labe, el

ruido aerodinamico puede ser dividido en tres tipos principales: ruido de baja
frecuencia, ruido de entrada turbulento y ruido propio del perfil aerodinamico. El
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ruido de baja frecuencia se produce debido al paso de los alabes a través de la
torre. El ruido de entrada turbulenta se genera debido a la interaccion del flujo
entrante con los alabes de las turbinas y el ruido propio de la superficie
aerodindmica es el resultado de la interaccién entre el alabe y la turbulencia
producida en su capa limite y cerca de la estela. El ruido propio del perfil
aerodinadmico se puede subdividir en cinco mecanismos diferentes los cuales son
mostrados en la Figura 13. El ruido de desprendimiento de vortice de capa limite
laminar (LBL-VS), ruido de borde de fuga de capa limite turbulenta (TBL-TE), ruido
de pérdida de sustentacion, ruido de desprendimiento de vortice de embotamiento
del borde posterior (TEB-VS) .[19]

Capa limite 1 Borde de salida
turbulenta \
@i A
ZEstela
Capa limite

-i Emision de vortices

< laminar

Z ondas inestables

Separacion de gran escala
(entrada en pérdida)

P etngan

Borde de salida
. despuntado

Emisién de vértices
Figura 13 Representacion de los ruidos asociados al perfil Fuente: [20]

3.2.2 Ruido de desprendimiento de la capa limite turbulenta de borde de fuga

Es el ruido producido por la interaccién entre la capa limite turbulenta y el borde de
salida del aspa. El ruido es causado por la apariencia de la superficie aerodinamica
y la conveccion de la turbulencia adherida al alabe en el extremo trasero del bloque
es decir el borde de fuga como se observa en Figura 14.

La capa limite turbulenta toma lugar con un nimero de Reynolds alto y angulos
moderados de ataque. Cuando el nimero de Reynolds empieza a aumentarse la
capa limite turbulenta se caracteriza por tener un desarrollo sobre la mayor parte de
la superficie aerodinamica, El ruido se produce a medida que esa capa limite
turbulenta se desprende desde el borde de salida [21]
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Capa limite turbulenta

Borde de salida
Estela

mw
Figura 14 Desprendimiento de la capa limite turbulenta de borde de fuga Fuente: [22]

3.2.3 Ruido de desprendimiento de vortice de capa limite laminar.

El ruido de desprendimiento de vortice de la capa limite laminar se genera debido a
una interaccion entre las inestabilidades de la capa limite y los vértices se
desprenden en el borde de fuga. La mayoria de las turbinas modernas funcionan a
nimeros locales de Reynolds mucho mas altos, es decir, Re> 3x10°, por lo tanto,
este mecanismo de ruido es de menor importancia para el desarrollo del presente
trabajo. Este mecanismo se representa esquematicamente en la Figura 15[23]

instabilities in the Sound radiated from
boundary layer boundary layer the trailing edge

~—"\

wake instabilities

Figura 15 Representacion del mecanismo de ruido LBL.V. Fuente:[19]
3.2.4 Ruido de pérdida de separacion.

A medida que aumenta el angulo de ataque, puede producirse una separacion en
la capa limite en el lado de succion del perfil aerodinamico, formando una zona con
un flujo recirculando muy inestable. El desprendimiento de estos vortices en la
estela produce el llamado ruido de pérdida separada stall. En el lado de succién de
la superficie aerodinamica, bajo el espesor de la capa limite, las estructuras
turbulentas se forman y dominan la produccién de ruido. En condiciones de parada,
el ruido puede ser 10dB mas alto que el irradiado por la campa limite turbulento a
angulos de ataque bajos véase en Figura 16. [21]

25



Separacién de la capa limite

Separacion a gran escala

(parada critica)

QAN

— “)"\/--»

i e

Figura 16 Representacion del mecanismo de ruido de separacion-pérdida[22]

3.3 MECANICA DE FLUIDOS COMPUTACIONAL

La mecéanica de fluidos computacional (CFD: Computacional Fluid Dynamics) es
una rama de la mecanica de fluidos que como su nombre lo indica es la utilizacion
de recursos computacionales para desarrollar procesos estaticos y dinamicos de
fluidos mediante la utilizacién de métodos numéricos.

El funcionamiento del CFD consiste en el descomponer el problema de estudio en
celdas y conformando un volumen de control mediante el proceso de mallado. Cabe
resaltar que en estas celdas se encuentran aproximaciones de las soluciones
reales, donde en cada una de celdas se plantean las ecuaciones de conservacion.
Aqui el sistema de ecuaciones de derivadas parciales se esta resolviendo en cada
iteracion en sistemas algebraicos.

Uno de los beneficios de usar CFD es que permite la inspeccion no destructiva y la
reproducibilidad que se puede realizar en una variedad de condiciones. Esto
contribuye a factores econémicos, ya que generalmente es mas barato que las
pruebas experimentales. Sin embargo, CFD también es una ciencia y requiere
experiencia, tiempo y dedicacién para encontrar los mejores resultados. Cuanto
mayor sea la potencia de calculo, mayor costo computacional debe considerarse,
pero cuanto mas rapido la computadora resuelva el calculo, mejor sera la precision
con el resultado.

3.4 ANSYS WORKBENCH

Ansys es un software de ingenieria avanzada en el cual se logran desarrollar una
gran variedad de analisis fisicos, a partir de modelos CAD con la solucion de
elementos finitos incluyendo diversas fases como lo son preproceso, resolucion y
postproceso logrando someter el elemento de estudio a uno o varios fenédmenos
fisicos de manera individual o simultanea.
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Las herramientas en ANSYS se dividen en varios aplicativos segun el tipo de
andlisis a realizar, los cuales son Andlisis estructural, Transferencia de calor,
Dinamica de fluidos y Electromagnética

3.4.1 Andlisis acustico en ANSYS

Ansys workbench acustico contiene varios apartados para estudiar y generar
experimentos acusticos algunos generando el origen del ruido y otro estudiando el
ruido generado por otros fendmenos fisicos

e Harmonic acoustic
e Model acoustic
e Ansys fluent

Harmonic acoustic es utilizado cuando se desea tener control en un problema tanto
de vibracion y acustica, usualmente es necesario comprender la naturaleza del
problema como lo es el origen de la fuente, la naturaleza y la direccion de las
vibraciones y acustica de los elementos del problema, es donde empieza la
utilizacién métodos de modificacion de los parametros acusticos de interés [24]

Model acoustic es un herramienta amplia para el disefio de estructuras enfocadas
al campo de la acustica, es decir permite los ensayos de prototipos de forma
experimental sin necesidad de fabricarlos, una consideracién seria un altavoz
electrodinamico el cual consta de varias partes, pero son solo una serie de ellas son
las que generan sefiales acusticas, con lo que logra establecer la configuracion de
potencia de ruido y caracteristicas a las que desean experimentar [25].,

Fluent es el apartado que contiene ANSYS para generar analisis de mecénica de
fluidos computacional (CFD: Computacional Fluid Dynamics) lo que indica que se
puede lograr cualquier experimento con comportamientos de distintos fluidos. Como
el fendmeno del ruido aerodindmico es consecuencia de la interaccion de fluidos
con la superficie aerodindmica, él incorpora en su aplicativo la herramienta de
analisis acustico con la utilizacion de la percepcion del espectro en el campo lejano
con la utilizacion de receptores logrando la percepcion del ruido, mediante la
utilizacién de la ecuacion de Ffowcs Williams y Hawking que es la ecuacién descrita
anteriormente en la seccion 3.1.5
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3.5 PROCESO, CONFIGURACION Y POSTPROCESO

El analisis CFD tiene que iniciar con una serie de pasos que se debe seguir para
obtener los resultados méas Optimos en este caso se utilizara el apartado de fluent
con una serie de activaciones de ecuaciones de ondas acusticas

Configuracion
Preproceso s Postproceso
y solucion

modelo Modelos y Analisis de
CAD = propiedades de resultados
fluido
Mallado T
Condiciones de
contorno
= Solver

Figura 17 Diagrama de procesos CFD
3.5.1 Preproceso
3.5.1.1 Modelo CAD.

Para la utilizacion del modelado CAD Se deben definir los objetivos, ver qué clase
de andlisis es mas factible realizar, entre modelos 2D o 3D esto se logra mediante
la investigacion y localizando de un modelo conceptual. En el presente trabajo
mediante investigacion se determind la utilizacién de un modelado en 2D debido a
que se encontro referencias por parte del software sobre el analisis acusticos que
considera una analisis en 2D [18], un punto importante es que las condiciones de
contorno deben estar lo suficientemente lejanas aguas arriba como aguas debajo
de la zona de interés,[26] el dominio también eso uno de los pardmetros tomados
de referencia del articulo[4]

3.5.1.2 Mallado

es una parte del proceso que se deben tener muchas cosas en cuenta como lo son
el coste computacional (nimero de celdas), la precision (calidad de la malla).
enfatizando en la regién de mayores gradientes que debera ser mas densa. Existen
varios tipos de mallado que se deben tener en cuenta para las investigaciones las
cuales son estructuradas, no estructuradas e hibridas
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3.5.1.2.1 Malla estructurada

Son las mallas que presentan una conectividad regular en sus elementos. Se
conforman de cuadrilateros y hexaedros en 2D y 3D respectivamente. Este modelo
permite focalizar la situacion que presenta sus elementos de forma ordenada, donde
las celdas adyacentes al nodo (i, j) vanaser: (i—1,j), (i+1,j), (,j—- 1), (i,j+ 1), (i
-1,j-1),y (i+1,]+ 1).estas caracteristicas tiene una ventajas como menor coste
computacional y de memoria, como también tener un control de la malla ya que se
puede modificar facilmente los elementos de las respectiva areas donde el usuario
crea pertinente un cambio o refinamiento, como lo puede ser el elemento en
investigacion o con contacto con el fluido de estudio véase en la Figura 18 .[27]

| |
[

Hm’un I
Figura 18 Tipo de malla estructurado Fuente:[28]

3.5.1.2.2 Malla no estructurada

En el caso de las no estructuradas nos permite acceder a mallas mas rapitas, es el
tipo de malla que genera los software automaticamente sin ningun tipo de
parametrizacion, generalmente se utilizan en investigaciones de caracter menos
formal y donde la exactitud de los resultados no son tan significativos , ya que toda
la malla tiene el mismo tamafio de celdas. Este tipo de malla son faciles de aplicar
y generalmente se general con pocos datos de entrada casi automaticamente véase
en la Figura 19, El proceso de mallado estructurado es lo suficientemente complejo
como resultado requiere mucha interaccion humana para realizarla, lo que reduce
el uso: si el tiempo de ingenieria humana es mas caro que el tiempo de maquina,
es interesante que la maquina realice todo el proceso. En el caso de las mallas no
estructuradas, el proceso de mallado es en general mucho mas automatico.[29]
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Figura 19 Tipo de malla no estructurado. Fuente:[28]

3.5.1.2.3 Hibrida:

No es necesario que el mallado en todo el dominio se haga con el mismo tipo de
malla: de hecho, se puede mallar por bloques y tener mallas hibridas, incluso con
bloques estructurados y bloques no estructurados. O se puede rodear una
geometria muy compleja mediante multiples blogues estructurados, la densidad de
la malla en las zonas importantes se puede realizar mediante herramientas tamafio
de celdas llamadas face sizing véase en la Figura 20

Figura 20 Tipvo'de‘ fna]la hibrida. AFuen'te:[28] '

Los tipos de mallas descritos anteriormente se desarrollaron en presente trabajo
con mas énfasis en las estructuradas y hibridas encontrando una serie de
diferencias notables en cuanto compatibilidad con la ecuaciéon de acustica y su
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desarrollo en la seccion 4.2.2 se presentaran las inferencias a la hora de escoger el
tipo de malla final.

3.5.1.2.4 Independencia de la malla

su importancia recae en que se debe hallar un balance entre un bajo error numérico
y coste computacional. Para ello, en un caso RANS, se debe ir aumentando el
namero de celdas hasta logra alcanzar la independencia de malla, partiendo de
realizacion de estimaciones, o una cantidad modesta de elementos. Por ultimo, se
debera comprobar los resultados obtenidos de las variables de interés del problema
y elegir cual criterio de convergencia para los resultados, el cual suele ser del 1 %.
Sin embargo, en el caso de LES, la subdivision de la malla debe aumentarse para
obtener los mejores resultados a pequefia escala hasta que la energia cinética
caltica se convierta en una energia cinética total o al menos del 80 %.[30], en
muchos experimentos de herramientas computacionales se escogen variables para
determinar la calidad de la simulacién, en un caso mas especifico en el presente
trabajo se conocen las curvas de sustentacion teéricas del perfil aerodinamico, con
estos valores se proceden a tener comparaciones con los valores encontrados
durante la simulacidn que en teoria deben presentar igualdad permitiendo continuar
con el andlisis acustico.

Una de forma de saber la calidad de la malla partiendo de dos datos que se toman
en el apartado de configuracion MESH como es la Orthogonal Quality (OQ) Figura
21 y Skewness Figura 22 gque representa las cualidades dimensionales que
contienen cada celda.

Figura 21 Orthogonal Quality Fuente: [18]
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Figura 22 Definicion skewness[18]

Existen unas recomendaciones para la calidad de la malla, uno de los puntos en
consideracion es obtener valores de Orthogonal Quality bajos por lo general en un
orden 0Q > 0.1 y maximo skewness < 0.95, estos valores pueden ser diferentes
dependiendo de la fisica y la ubicacion de la celda.

En la Tabla 2 se muestran los rangos de valores para Skewness y la Tabla 3 en la
el rango de Orthogonal Quality

Tabla 2 Rangos de calidad de malla skewness Fuente:[18]

Excelente | Muy buena | Buena Aceptable | Mala Inaceptable
0.25| 0.25-0.50 | 0.50-0.80 | 0.80—0.94 | 0.95- 0.97 0.98-1
Tabla 3 Rangos de calidad de malla Orthogonal Quality[18]
Inaceptabl | Mala Aceptable | Buena Muy Excelente
e buena
0-0.001 | 0.001-0.14 | 0.15-0.20 | 0.20-0.69 | 0.70-0.95 0.95-1
3.5.1.3 setup

Modelos y propiedades del fluido: existen una variedad de modelos que depende
su uso de las caracteristicas del fluido de trabajo y de las condiciones en las que se
ejecute la simulacion, se debera tener en cuenta una serie de factores como los son
el nimero de mach y si el proceso es en estado estable o transitorio

_ Vf luido (35)

M =
VS'ONIDO

Con la Ecuacion (35) se logra entender si el fluido es compresible o incompresible
si M < 0.3, entonces se podria asumir como fluidos incompresibles en caso
contrario se deberan introducir las ecuaciones de estado.[31]

Condiciones de contorno: las condiciones de contorno son todas aquellas fronteras
gue se encuentran en el dominio de estudio, que a su vez debe definir sus funciones
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y caracteristicas para condicionar nuestra problematica de estudio y encontrar una
solucion numérica, ademas tenga un significado fisico, la subclasificacion de las
condiciones de contorno son inlet, outlet y walls las cuales se configuran en velocidad
de entrada, presion de salida y condicion de pared.

3.5.2 Solver

Uno de los aspectos que define el tipo de solver es, por ejemplo, si la ecuacion de
transporte se ha linealizado asumiendo que el resto de variables son conocidas,
entonces se dice que las ecuaciones estan desacopladas y el enfoque se llama
segregado/secuencial. También se puede resolver de forma acoplada (a la vez),
pero suele ser mas lento y consume mas memoria RAM[18]

Density-based: este método habitualmente se emplea en simulaciones en las cuales
poseen numero de Mach elevado, el solucionador basado en densidad resuelve las
ecuaciones que gobiernan la continuidad, conservacion del momento y (cuando
corresponda) el transporte de energia y especies simultaneamente (es decir,
acoplados). Las ecuaciones de gobierno para escalares adicionales se resolveran
posteriormente y de forma secuencial (es decir, segregadas entre si y del conjunto
acoplado). Debido a que las ecuaciones que gobiernan no son lineales (y estan
acopladas), se deben realizar varias iteraciones del ciclo de solucién antes de
obtener una solucién convergente. Cada iteracion consta de los pasos ilustrados en
la Figura 23 y que se describen a continuacion[18]

— Update properties J

Solve mn‘rinu!'.y_ momentum, energy, and

species equations simultanecusly

Solve rurbulence and other scalar equations

N ¥,
I A— Converged? l—‘cs { Stwop \J

\, N

Figura 23 Solucion método Density-Based Fuente: [18]

Pressure-Based: se utiliza en generalmente para casos con un numero de Mach
bajo, El solucionador basado en presion emplea un algoritmo que pertenece a una
clase general de métodos denominada método de proyeccion[30]. En el método de
proyeccién, donde la limitacién de conservacion de masa “continuidad” del campo
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de velocidad se encuentra resolviendo la ecuacion de presion. La ecuacion de
presion se deriva de las ecuaciones de continuidad y momento de tal manera que
el campo de velocidad, corregido por la presion, satisface la continuidad. Dado que
las ecuaciones gobernantes no son lineales y estan acopladas entre si, el proceso
de solucion implica iteraciones en las que el conjunto completo de ecuaciones
gobernantes se resuelve repetidamente hasta que la solucion converge.[18]

3.5.3 Postproceso

Consiste en la obtencién, manipulacion y visualizacion de los datos y también
comprender el comportamiento de nuestro sistema de estudio, obteniendo variables
como lo son

e Presion, temperatura, velocidad

e Valores numéricos

e Contornos de las variables obtenidas en todo nuestro volumen de control
(malla), vectores y streamlines

e Rotacion, translacion y transparencia

3.6 MODELOS DE TURBULENCIA

Los flujos turbulentos tienen una particularidad el cuales son campos de velocidad
fluctuantes. Estas fluctuaciones mezclan cantidades transportadas como el
momento y la energia, ocasionan que las porciones transportadas también fluctten.
Dado que estas fluctuaciones pueden ser de pequefia escala y alta frecuencia, son
demasiado costosas desde el punto de vista computacional para simularlas
directamente en calculos practicos de ingenieria. En cambio, las ecuaciones de
gobierno instantaneas (exactas) se pueden promediar en el tiempo, promediar en
conjunto o manipular de otro modo para eliminar la resolucion de escalas pequefias,
lo que resulta en un conjunto modificado de ecuaciones que son
computacionalmente menos costosas de resolver. Sin embargo, las ecuaciones
modificadas contienen variables desconocidas adicionales y se necesitan modelos
de turbulencia para determinar estas variables en términos de cantidades
conocidas.[18]

ANSYS Fluent utiliza los siguientes modelos de turbulencia y cada uno tiene
aplicaciones donde cumplen mejor rendimiento, mas adelante se explicard en
detalle dichos modelos
= Modelo Spalart-Allmaras
» Modelos k — €
e Modelo Standard k — €
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e Modelo Renormalization-group (RNG) k — €
e Modelo Realizable k — €
e Modelos k — w
e Modelo Standard k — w
e Modelo Shear-stress transport (SST) k — w

e Large Eddy simulation (LES) model

e Modelo Smagorinsky-Lilly subgrid-scale
e Modelo WALE subgrid-scale
e Modelo Dynamic Smagorinsky

Fluctuaciones también pueden ser de pequefia escala y alta frecuencia, son
demasiado costosas desde el punto de vista computacional para simularlas
directamente en célculos préacticos de ingenieria. En cambio, las ecuaciones de
gobierno instantaneas (exactas) se pueden promediar en el tiempo, promediar en
conjunto o manipular de otro modo para eliminar la resolucion de escalas pequefias,
lo que resulta en un conjunto modificado de ecuaciones que son
computacionalmente menos costosas de resolver. Sin embargo, las ecuaciones
modificadas contienen variables desconocidas adicionales y se necesitan modelos
de turbulencia para determinar estas variables en términos de cantidades
conocidas.[18]

Las ecuaciones de Navier-Stokes (RANS) promediadas en Reynolds gobiernan el
transporte de las cantidades de flujo promediadas, y se modela todo el rango de
escalas de turbulencia. Por lo tanto, el enfoque de modelado basado en RANS
reduce en gran medida el esfuerzo y los recursos computacionales requeridos, y se
adopta ampliamente para aplicaciones practicas de ingenieria. Como lo son los
modelos de turbulencia Modelos Spalart-Allmaras Y Standard k —e€., para la
simulacion inicial la cual servird como validacion de la calidad de malla sera el
modelo Standard k — € que es el mas utilizado para encontrar los coeficientes de
sustentacién en anteriores experimentos y el cual estd bien documentado el uso
del mismo [32]

3.6.1 Standard k — € Model (RANS)

Los "modelos completos" mas simples de turbulencia son los modelos de dos
ecuaciones en los que la solucion de dos ecuaciones de transporte independientes
permite determinar independientemente las escalas de velocidad y longitud de la
turbulencia. EI modelo standard k — € en Ansys Fluent se encuentra en esta clase
de modelos y se ha convertido en la opcion de los calculos practicos de flujo de
ingenieria por su economia y precision razonable para una amplia gama de flujos
turbulentos explican su popularidad en la industria Simulaciones de flujo y
transferencia de calor Es un modelo semiempirico, y la derivacion de las ecuaciones
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del modelo consta de consideraciones sobre fendmenos y empiricas. A medida que
se conocen las fortalezas y debilidades del modelo estandar standard k — € se han
realizado mejoras en el modelo para mejorar su rendimiento. Dos de estas variantes
estan disponibles en ANSYS FLUENT: el modelo RNG k — e y el modelo realizable
k — € [33]

El modelo estandar k — € es valido solo para flujos completamente turbulentos. La
energia cinética de la turbulencia, k, y su velocidad de disipacion, € ,se obtienen de
las siguientes ecuaciones de transporte:[18]

t
(pk) +o- (pkul) =3 [( ”—) —] + Gy + Gy — pe — Yy + Sk )
Y 0 0
= (p€e) + — (pey;
5 (P 3, (pew;) )
2
= [( ) ]+cl—(ak Cs, — Gp) — Czpk+5
Yy = 2peM? (30
Donde M, es el nimero de Mach turbulento, definido como
k (38)
Mt = ;
Donde a = ,/y¥RT es la velocidad del sonido
(39)

G = UeS?

Eltérmino G, que representa la produccion de energia cinética de turbulencia donde
S Es el modulo del tensor de velocidad de deformacion media, definido como

(140)

S= [25,S;

36



La viscosidad turbulenta con la combinacién

k? (41)
He = pCﬂ?

Donde C, es constante como también Cy¢, Cy¢, 0% , O

Cie=144,Cy=192,0, =10, 0.=13,(, =009
3.6.2 Modelo Large Eddy Simulation (LES)

El modelo LES, los remolinos grandes se resuelven directamente, mientras que los
remolinos pequefios se modelan. La simulacion de remolinos grandes (LES) se
ubica entre DNS y RANS en términos de la fraccién de las escalas resueltas. El
fundamento de LES se puede resumir de la siguiente manera[18]:

e Elmomento, la masa, la energia y otros escalares pasivos son transportados
principalmente por grandes remolinos.

e Los remolinos grandes dependen mas del problema. Estan dictados por las
geometrias y las condiciones de contorno del flujo involucrado.

e Los pequefos remolinos dependen menos de la geometria, tienden a ser
mas isotrépicos y, en consecuencia, son mas universales.

e La posibilidad de encontrar un modelo de turbulencia universal es mucho
mayor para pequefios remolinos.

Resolver solo los remolinos grandes permite la utilizacion de mallados y tamarfios
grandes y pasos de tiempo mas largos en LES ademas se necesita mallas en
medida mas finas que las que se utilizan para los modelos RANS. Ademas, LES
debe ejecutarse durante un tiempo transitorio suficientemente largo para obtener
resultados estables de los flujos modelos. En consecuencia, se aumenta el costo
computacional en el modelo LES que generalmente son de magnitudes mayores
gue el de los célculos de RANS constantes en términos de memoria (RAM) y tiempo
de CPU. Entonces se debe tener en cuenta el costo computacional [30]

Las ecuaciones utilizadas en el método LES se derivan de las ecuaciones de Navier-
Stokes la cual depende del tiempo y el espacio de Fourier (nUmero de onda) o en el
espacio de configuracion (fisico). El proceso de filtrado filtra eficazmente los
remolinos cuyas escalas son mas pequefias que el ancho del filtro o el espaciado
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de la cuadricula utilizado en los calculos. Las ecuaciones resultantes gobiernan asi
la dinamica de grandes remolinos. [9]

(42)

Fx) = f 6 (') G(x, x")dx’
D

donde D es el dominio del fluido y G es la funcion de filtro que determina la escala
de los remolinos resueltos., En Ansys Fluent, la discretizacion de volumen finito en
si misma proporciona implicitamente la operacion de filtrado

_ 1
¢(x) = qu') (x)dx', x'ev

(43)

donde V es el volumen de una celda computacional. La funcién de filtro,G (x, x"),
implicita aqui es entonces

1 ’
r=f W ver

)
0, x delocontrario

La capacidad LES en Ansys Fluent es aplicable a flujos comprimibles. Sin embargo,
en aras de la notacion concisa, la teoria se presenta aqui para flujos incompresibles.

Tomando la ecuacion de continuidad y conservacion de masa para hallar o;; donde
es el tensor de tension debido a la viscosidad molecular definida por y t;

A I ox;  0x; 3" ax, Y

o (46)
T, = pulu] — puiuj

Los dos modelos descritos anteriormente son lo que se emplean para la realizacion
de la simulacion. Primero se utiliza para ir validando la calidad de la malla por cada
refinamiento que se realizaba hasta encontrar resultados de los coeficientes de
sustentacion, el segundo modelo de turbulencia es empleado para la simulacién
final del analisis acustico debido a que solo con este tipo de modelo se puede activar
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la ecuacion de acustica para la detencion del ruido en el campo lejano Ffowcs
Williams y Hawking’'s ademas se debe ejecutar en estado transitorio ya que depende
del tiempo y el espacio de Fourier (nimero de onda)
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4. METODOLOGIA EXPERIMENTAL

4.1 INTRODUCCION

Como se ha comentado previamente, el caso de estudio consistira en analizar
mediante simulacion del perfil NACA-0012 con el software ANSYS en su apartado
Fluent a diferentes niumeros de Reynolds y varios angulos de ataque para lograr
encontrar los ruidos propios del perfil cuando se generan turbulencias mediante el
analisis de la ecuacion LES vy la prediccion del espectro lejano de Ffowcs Williams
y Hawking’s. No obstante, para llevar a cabo este estudio se partird inicialmente de
un modelo de turbulencia RANS Standard k — e para poder evaluar de manera
Optima la malla tomando como un criterio de convergencia los coeficientes de
sustentacion y arrastre para lograr identificar que la geometria y mallada sea
eficiente.

En esta seccion se desarrollaran todos los pasos tomados para poder iniciar la
simulacién. Para ello, se describira inicialmente el procesado de los tipos de mallado
del perfil que se siguid. Y luego, se comentaran las condiciones de contorno en
diferentes secciones, y que condiciones iniciales se han asignado a las variables
del problema.

4.2 GEOMETRIAY MALLA

42.1 Geometria

Para la configuracion de la geometria de todo el volumen de control se utilizd
principalmente el software SolidWorks debido a que en el momento de importar el
perfil aerodindmico en formato curva en los modelos CAD que se encuentran en
Ansys workbench se presenté muchos errores de compatibilidad

20C

30C - 5 — 30C

20¢

Figura 24 Dominio de volumen de control
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En la Figura 24 se puede observar que las dimensiones estan en términos de la
cuerda del perfil, c, la cual en este caso corresponde a 50mm, los datos sobre el
perfil NACA-0012 se obtuvieron de la pagina web airfoils [34]. se decidio tener
dimensiones grandes respecto la cuerda debido a que las fronteras proximas tales
como las aguas arribas y aguas abajo podrian tener interferencias en los datos
acusticos ademas se necesita un dominio grande para la configuracion del receptor
a una distancia considerable, es por esto que el tamafio de la cuerda como el
tamafio del dominio fueron tomadas del articulo de referencia [4]

También se llevo acabo otro tipo de geometria la cual se denomina configuracion
de mallado tipo tipo c [35], como se puede observar en la Figura 25. Se puede ver
entre los dos tipos de geometria Figura 24 y Figura 25 lo que cambia es el tipo de
superficie de entrada y el proceso de mallado que se explicard en el siguiente
numeral.

Periodic
Mow

| ‘ Velocity ‘

No-slip Pressure
inlet

wall outlet

Periodic
Mow

Figura 25 Geometria tipo ¢

4.2.2 Mallado

» Se inici6 con una metodologia de mallado estructurada como se explicé en
la seccion 3.5.1. y de tipo ¢ el cual consiste en realizar toda la malla
estructurada y dividirla en varias zonas como lo muestra la Figura 25 lo cual
genera areas en las que se puede darle un tamafio deseado, en lugares mas
cercanos al perfil utilizando una herramienta llamada “Sizing” en la Figura 26
se muestra el mallado realizado tipo ¢
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2020 Ry

Figura 26 Mallado tipo ¢

Este tipo de malla es de una calidad aceptable pero siempre y cuando sea una
investigacion donde solo la geometria del perfil estudiado se mantenga siempre en
un solo &ngulo de ataque ya que como es divida en aéreas, el investigador tendria
gue estar reconfigurando la geometria por cada angulo de ataque lo que entraria en
consideracion el tiempo que se llevaria en realizar los angulos de ataque.

También hay otro punto en consideraciéon en el modelado de esta malla seria
acertada si la finalidad de la investigacion es encontrar los coeficientes de
sustentacion y de arrastre para diferentes angulos de ataque porque se puede variar
las componentes de la magnitud de la velocidad de entrada para asi lograr el &ngulo
de ataque a que se desee. Este tipo de malla es muy cadtica para el andlisis
acustico por lo que cada refinamiento que se le realizé era aceptable pero una vez
se iniciaba la simulacion los valores de las ecuaciones tenian fluctuaciones que
generaban errores en el programa es por eso que se decidi6 realizar el tipo de malla
de la geometria de la Figura 24

Por otra parte la realizacion de la malla de la Figura 24 se constituye con el tipo de
malla hibrida ya que se puede en ciertas areas de interes tener un refinamiento mas
amplio del numero de celdas, esta es la malla que se utilizé para llevar acabo la
simulacion con celdas cuadradas debido que es de suma importancia para el
modelo de turbulencia (LES)[9]
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Figura 27 Mallado hibrido

A continuacion, se describe todas las herramientas que se necesitan para el
refinamiento del mallado hibrido de la Figura 27

e Edge sizing
e Inflation
e Face sizing

Edgen sizing: es una herramienta para refinamiento de las superfies que es
utilizada cuando el borde de una geometria no es reproducido de forma adecuada,
agregando mas celdas o nodos en la geometria,en este caso el borde del perfil
aerodinamico que al momento de ser importado es asociado con niamero de celdas
gue vienen por defecto es mostrado en la Figura 28, se observa el cambio con el
uso de esta herramienta, el mejoramiento del borde del perfil aerodinamico y sobre
todo en el borde de ataque, que es una de las partes mas importantes del perfil ya
que es la parte donde entra y se desarrolla el fluido por todo el perfil. EI cambio del
namero de celdas alrededor del perfil también es muy notorio e imprescindible para
tener mejores resultados.
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Figura 28 Uso de Edge sizing

Inflation: A menudo es dificil medir los requisitos de resolucién cerca de la pared
del perfil al crear la malla. Por lo tanto, se han proporcionado adaptaciones Yplus o
Y*para refinar o engrosar adecuadamente la malla a lo largo de la pared durante el
proceso de solucion. Los calculos exitosos de flujos turbulentos requieren cierta
consideracion durante la generacion de la malla. Dado que la turbulencia (a través
de la viscosidad efectiva que varia espacialmente) juega un papel dominante en el
transporte del momento medio y otros parametros, debe asegurarse de que las
cantidades de turbulencia en flujos turbulentos complejos se resuelvan
adecuadamente si se requiere una alta precision. Debido a la fuerte interaccion del
flujo medio y la turbulencia, los resultados numéricos de los flujos turbulentos
tienden a ser mas susceptibles a la dependencia de la malla que los de los flujos
laminares.[18]

Para los modelos RANS puede ser en el orden Y < 30 y el modelo LES segun [9]
para que los modelos de turbulencia sean resuletos de una manera optima el valor
debe estar en orden de Y* <1 Para implemetar este valor adimensional en la
herramienta inflation se debe utilizar un sofware[36] que calcula el tamafio de las
celdas apartir del numero adimensional seleccionado .vease en la Figura 29 los
resultados obtenidos Figura 29
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Input

Freestream velocity: [m/s]
Density: 1225 [kg/m3]
Dynamic viscosity: 1.9140e-5 [kg/ms]
Boundary layer length: 0.0 [m]
Desired Y+ value: 1
Output

Reynolds number: 0
Estimated wall distance: [m]

Figura 29 Datos para seleccion de la distancia de las celdas

El valor que es utilizado para la configuracion de la herramienta Inflation es el que
se ve en la Figura 29 como “Estimated wall distance” el cual da un resultado de
1.4x1075my es el valor que se necesitd para la condicion First layer Thinckness que
se configura en el apartado de Inflation vease en la Figura 30. Los resultados de
esta configuracion son notorios con un cambio en el borde del perfil aerodinamico
sobre todo en las celdas circundantes al borde agregando mas celdas vease la
Figura 31

Details of "Inflation” - Inflation * Q1 Ox
- Scope
Scoping Method Geometry Selection
Geometry 1 Face
- | Definition
Suppressed No
Boundary Scoping Method | Geometry Selection
Boundary 1 Edge
Inflation Option First Layer Thickness
First Layer Height 1,4e-002 mm
Maximum Layers 6
Growth Rate 1,2
Inflation Algorithm Pre

Figura 30 Configuracion de Inflation
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Figura 31 Espesor de la primera capa de la malla Inflation

Por ultimo, se realiz6 el refinamiento de todo el volumen de control con face sizing
con un tamafno de 10 mm por cada celda, este tamafio es muy conveniente ya que
le da caracteristicas de malla fina para que el nimero de nodos sean los
suficientemente aceptable, encontrando el balance entre el numero de nodos y el
gasto computacional a la hora de resolver las ecuaciones. En la Figura 32 se puede
observar el cambio en el nUmero de celdas.

Figura 32 Comparacion del tamafio de celdas
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Estos procedimientos nombrados anterior mente se realizaron para cada uno de los
angulos de ataque los cuales son 24 desde (-4 a 20), reconfigurando el CAD en
SolidWorks utilizando la herramienta llamada rotacion de geometrias Figura 33 para
luego ser importados cada uno en el software ANSYS Workbench

(@) ) (b)
Figura 33 Angulos de ataque (a) -4y (b) 20

4.2.3 Independencia de la malla y calidad

Para conocer mas en detalle la calidad de la malla se deben comparar
caracteristicas de la malla como skewness y orthogonal quality que en las Tabla 2
y Tabla 3 muestran unos estandares de calidad en rangos las cuales sirven para
tener un criterio de independencia de la malla de calidad

Tabla 4 Skewness de la presente malla
Mallado métrico | Skewness
Minimo 1,4675e-010
Maximo 0.65735

En la Tabla 4 se muestra el skewness de la presente malla con un valor maximo de
0,657 segun la Tabla 2 es de una calidad “buena” lo que demuestra que el mallado
cumple con uno de los criterios de calidad., Ahora se demostrara la Ortogonal
Quality en la Tabla 5 muestra el valor minimo que es de 0,442lo cual indica que la
calidad en este aspecto es “buena”

Tabla 5 Orthogonal Quality presente mallado
Mallado métrico | Orthogonal Quality
Minimo 0,44297
Maximo 1,
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Estos dos puntos en consideracion son muy importantes para la calidad de los
resultados ademas cuando estos valores son minimos se ponen en duda los datos
a los que se quieren llegar.

4.3 CONFIGURACION Y PROCESO

4.3.1 Modelos de turbulencia

En el capitulo anterior se hablé de todo el procedimiento de mallado que se realizo
para esta simulacion, pero entonces como saber que ese proceso fue exitoso, en el
numeral 4.1.7 se habld sobre las curvas caracteristicas las cuales son propias de
cada perfil aerodinamico, también se hablé de los modelos de turbulencia que
ofrecia ANSYS Workbench para analizar los flujos turbulentos, con estos puntos se
inicia el procedimiento de hallar las curvas caracteristicas para lograr compararlas
con trabajos pasados o0 experimentos de tuneles de viento.

Por motivos computacionales se utilizd el modelo de turbulencia modelo k — €[37]
para encontrar las curvas caracteristicas del perfil aerodindmico para esto se tienen
en cuenta la siguiente Tabla 6 que muestra la configuracion utilizada en esta
simulacion

Tabla 6 Condiciones iniciales. Fuente:[4]

Velocidad | Cuerda | Presién | Mach | Densidad | Viscosidad Temperatura
inlet M/) | C outlet (kg/ 3) dinamica(Pa - (k)
(mm) m s)
20 50 0 0.058 | 1.225 1.9410 300
30 50 0 0.087 | 1.225 1.9410 300

Por ultimo, se extraen los datos de la tabla 2 para encontrar los valores de los
nameros de Reynolds que serén utilizados para las simulaciones, los nimeros de
Reynolds son de 64000 y 95000.

4.3.2 Configuration Large eddy simulation (LES)

El modelo de turbulencia LES en ANSYS Fluent habitualmente esta disponible en
la galeria de ecuaciones de turbulencia cuando el modelo que se esta llevando a
cabo es en 3D, pero en este caso la simulacién que se llevo es en 2D, la ecuacion
no se encuentra disponible es por esto que se debe llamar la ecuacién en la consola
de comando del programa con el siguiente codigo “(rpsetvar ‘les-2d? #t)” una vez el
modelo es activado se procede a la configuracién En la Figura 34 se muestra el
reporte de las ecuaciones activadas.
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Model Settings

Space 2D

Time Unsteady, 2nd-Order Implicit
Viscous Large Eddy Simulation
Sub-Grid Scale Model Smagorinsky-Lilly

Acoustic Ffowcs Wiliams and Hawkings (FW-H)
Heat Transfer Disabled

Solidification and Melting Disabled

Species Disabled

Coupled Dispersed Phase Disabled

NOx Pollutants Disabled

50x Pollutants Disabled

Soot Disabled

Mercury Pollutants Disabled

Structure Disabled

Figura 34 Reporte de ecuaciones utilizadas

Se trabajé con dos numeros de Reynolds, los cuales corresponden a un numero de
Mach pequefio lo cual indica que se puede trabajar con Pressure-Based como se
menciono en la seccion 3.5.2, véase en la Figura 35

Solver
Type Velocity Formulation
®) Pressure-Based ®) Absolute
Density-Based Relative
Time 2D Space
Steady @) Flanar
® Transient Axisymmetric

Axisymmetric Swirl

Figura 35 Configuracion del Solver

Es necesario utilizar la ecuacioén de turbulencia Large Eddy Simulation (LES) debido
a que con las otras ecuaciones no se puede activar la ecuacién de acustica Ffowcs
Williams and Hawking (FW-H), ademas esta ecuacion de turbulencia resuelve mejor
las escalas pequefas y grandes de turbulencia que se presentan en la capa limite
del perfil aerodinamico trabajando en estado transitorio [18]., Para la configuracion
de la ecuacion (FW-H) se tiene como referencia el montaje realizado por [4] en su
experimento de tunel de viento en el cual utilizaron 5 micr6fonos, pero solo tomd
como referencia en los resultados, la sefial del el microfono numero 5 el cual tiene
la posicion definida por las siguientes coordenadas (véase en la Tabla 7)

49



Tabla 7 Configuracion de la posicién de los micréfonos Fuente: [4]

Micréfono | R(m) | 6 (°)
1 0.63 | 77
2 0.64 |74
3 0.63 | 76
4 0.67 |67
5 0.61 |91

[

I(’_‘ . = 0.61m

¢ =081"

Figura 36 Ubicacion del micréfono 5 Fuente: [4]

En el apartado de acustica de ANSYS tiene la opcion de ingresar los receptores que
se deseasen con todas sus coordenadas X, y y z asi como ingresar pardmetros de
acustica como el nivel de presion sonora de referencia el cual es conocido y utilizado
en todos los experimentos de acUstica de 2e >Pa. Como se observa en la
Configuracion del modelo acustico, Figura 37 y Figura 38. es de suma importancia
tener una correccion de longitud para realizar los calculos Aeroacusticos
bidimensionalmente. Fluent asume que todas las fuentes estan estrechamente
correlacionadas sobre la longitud de correccién y en el exterior es igual a cero.
Construyendo un volumen de fuente con una profundidad en la coordenada z que es
igual a la longitud de correccion seleccionada, los niveles de presion sonora
dependeran de su entrada, es por eso que debe ser estimada. El punto de inicio
para este calculo es la busqueda de referencias sobre el tamafio ideal, ANSYS
realizd una simulacién acustica en 2d con una geometria cilindrica y los comparé
con resultados experimentales de [38] para encontrar la longitud de correcciéon
adecuada con la variable de estudio, para el presente trabajo es Sound Pressure
Level (SPL) véase en la Tabla 8

Tabla 8 Dependencia de SPL pronosticado en longitudes de correlacion de fuente especificadas Fuente:[18]
25c | 5¢ 10c | Experimento fisico
Receptor-1 | 107.3]113.3|119.3| 115
Receptor -2 | 96.0 | 102.0 | 108.0 | 100
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Se tomo un tamafo de longitud de correccion para el presente trabajo de 5C lo que

nos da un valor de 5(0.05) = 0.25 que es la asociada en la configuracion del modelo
acustico Figura 37

B Acoustics Model X
Model Model Parameters
Dff Far-Field Density (kg/m3)
Wave Equation 1.225
@) Ffowcs Williams & Hawkings (FW-H) Far-Field Sound Speed (m/s)

340
Free Stream Velocity (m/s)

Export Options
v | Export Acoustic Source Data in ASD Format

| Export Acoustic S Data in CGNS F t
port Acoustic source Data in orma Free Stream Direction X Component

| Compute Acoustic Signals Simultaneously 1

Define 50url:es...| |I}eﬁne Receivers... heeseamiDiecionV{Component
L A J 7

FW-H Options

Reference Acoustic Pressure (pascal)
v Convective Effects

2e-05
Source Correlation Length (m)
0.25

m | Apply | | Cancel | | Help |

Figura 37 Configuracion del modelo acUstico
B Acoustic Receivers X

Moving Receivers

Number of Receivers | 1

Name X-Coord. (m) Y-Coord. (m) Z-Coord. (m) Signal File Name

receiver-1 -0.0106 0.609 0 angulo2

m ‘ cancel_‘ |E‘

Figura 38 Configuracion de coordenadas del receptor

4.4 CRITERIO DE CONVERGENCIA

Una consideraciéon importante es determinar cudntas iteraciones son las
convenientes para la simulacion, conocer cuando llega al mayor valor posible, es
decir, que las variables seleccionadas han tenido una convergencia alrededor de un
valor y no sufren ya cambios en las iteraciones. En simulacién LES se inicié con
4000 numeros de paso de tiempo con un tamafio de tiempo de 5e-6 esta
configuracion de iteracion es muy distinta a la de estado estable. Antes de iniciar
con los resultados se debe encontrar o dejar reflejado los criterios de convergencia
gue se han seccionado, los cuales son los coeficientes de sustentacion y de
arrastre, se estara analizando en este caso el comportamiento en el paso de tiempo
del coeficiente de arrastre con un Angulo de ataque « =0 Yy Re = 64000 en la
Figura 39 se observa el comportamiento del coeficiente de arrastre con estas
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condiciones de iteracion, las cuales demuestra que en ese paso de tiempo tiene una

tendencia de convergencia
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Figura 39 Convergencia Drag a=0, Re=64000

Tabla 9 datos de coeficiente de sustentacion y arrastre (RE=64000)

Re=64000 | C. Co
0 0.001 | 0.021
2 0.206 | 0.021
4 0.411 | 0.024
6 0.590 | 0.029
8 0.715 | 0.040
10 0.847 | 0.054
12 0.928 | 0.089
14 0.663 | 0.179
16 0.659 | 0.136
18 0.601 | 0.245
20 0.616 | 0.2753

0.2

Enla Tabla 9jError! No se encuentra el origen de lareferencia. se observanlosc
oeficientes obtenidos desde a = 0 hasta a = 20Para un numero de Reynolds 64000
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y en Tabla 10 los valores para el numero de Reynolds de 95000 con mismos valores

de &ngulos de ataque

Tabla 10 Datos de coeficiente de sustentacion y arrastre RE=95000

Re=95000 | CL Co
0 0.001 | 0.0201
2 0.206 | 0.0205
4 0.420 | 0.0218
6 0.584 | 0.0269
8 0.717 | 0.0371
10 2.090 | 0.2793
12 1.002 | 0.2413
14 1.366 | 0.3715
16 1.383 | 0.2974
18 1.361 | 0.5538
20 1.424 | 0.6316

Estos valores fueron tomados para el criterio de convergencia y calidad de la malla,
se comparan con experimentos de tunel de viento para encontrar una relacién de
criterio de calidad de la malla y convergencia, y poder continuar con el analisis
acustico. En la Figura 40 se relaciones los valores del experimento realizado por
[39] se puede observar que el comportamiento es muy similar, solo presentan una
ligera diferencia en la region proxima a la perdida de sustentacion, que es alrededor

de los 10° del &ngulo de ataque.
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Figura 40 Comparacién del coeficiente de sustentacion Re=64000 (propia)
La resolucion y comparacion de las curvas de sustentacion del trabajo de [39] el del

presente estudio demuestra que los datos CFD son aceptables ya que el porcentaje
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de error mas grande entre las curvas es en el angulo de 20° con un valor del 13%
esto demostré que tanto la calidad de la malla como el nimero de iteraciones
empleadas son aceptables
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5. RESULTADOS

En la siguiente seccion se hablar de los resultados obtenidos durante las
simulaciones en ANSYS con el apartado de postproceso obteniendo datos
importantes para la compresion y a partir de ahi construir gréficas, figuras y tablas,
Como los contornos de velocidad y presion durante la simulacion para poder
interpretar sobre todo el aumento de la presion en la capa limite del perfil
aerodinamico y se continuara con las graficas encontradas de la presion sonora que
se desarrolla en la simulacion.,

Para la realizacion de las gréficas se tomaron los datos de archivos generado por
ANSYS workbench y se procesaron en el software Matlab logrando una mejor
visualizacion

5.1 CONTORNO DE VELOCIDAD Y PRESION

Los contornos de velocidad nos muestran como es el comportamiento de los
vectores de velocidad y presion que se desarrollaran en la capa limite del perfil y
ademas nos muestra como se desarrolla el campo de velocidades a medida que
aumenta el angulo de ataque, en la aumenta el angulo de ataque, en la Figura 41(e)
donde el angulo de ataque es 10° se puede observar el desprendimiento del fluido
en la superficie y que es incapaz de desarrollarse en su totalidad de la superficie del
perfil y es alli donde empieza a tener desprendimiento en el extradds e inicia la
perdida de sustentacién stall.

En la Figura 43 y Figura 44 se muestran los contornos de presiones asociadas al
perfil naca 0012 generandose remolinos de turbulencia desde el angulo a=10 este
se debe a la perdida de sustentacion que son resueltos de una manera mas 6ptima
por el modelo de turbulencia empleado LES que los modelos RANS estos remolinos
son una fuente de generacion de ruido que en el siguen subcapitulo se hablara mas
sobre estos. También se observa que la maxima presion se encuentra en el borde
de ataque, lo cual coincide con la teoria de perfiles aerodinAmicos descrita en el
inicio del documento
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@ (b)

(d)

(d)

Figura 41 Contornos de velocidad de Re=64000 (a) .= -4, (b) & = 0, (c) @ a=4, (d) & =8, () *=10, (f) =16
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() (b)

Figura 42 (a) Contorno de velocidad Re=64000 (a) 0=16, (b) a=20

(b)

(d)

Figura 43 Contorno de presiones re=64000 (a) 0= -4, (b) & =0, (c) L a=4, (d) 0 =8
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Figura 44 Contorno de presion Re=64000 (a) 0= 10, (b) & = 12, (c) @ a=16, (d) a0 =20

Se observa en la Figura 44 (a), (b), (c)y (d) la generacion de turbulencia con el inicio
de creacién de remolinos de turbulencia después de la perdida de sustentacion ahi
es donde el perfil empieza a tener un funcionamiento erréneo y generando ruido de
caracteristicas tonales de altos decibeles, en la siguiente seccion hablaremos de los
datos acusticos obtenidos por este fendmeno. Estos remolinos que se evidencian
no podrian ser resueltos por los otros modelos que existen en ANSYS como los

modelos RANS es por esto que fue de suma importancia la utilizacién del modelo
(LES)

5.2 RESULTADOS DE ESPECTROS ACUSTICOS

Existen investigaciones de tunel de viento sobre el perfil aerodinamico NACA0012
en los cuales se observa ruido tonal de alta frecuencia que habitualmente sucede
en los primeros angulos de ataque, generalmente entre -—2°y4°, este es un
comportamiento bien documentado de los perfiles aerodinamicos en el rango de
nameros de Reynolds del presente estudio. Esto obedece a un bucle de
retroalimentacion Aeroacustica, pero se produce un ruido tonal producido debido al
desprendimiento de vortice del borde de salida[40] y [41]. Los datos acusticos
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obtenidos tienen un dominio de frecuencias logaritmica las cuales se encuentran
desde 50Hz hasta 10000 Hz y en donde los espectros SPL oscilan desde 0 hasta 75
decibelios en los diferentes angulos de ataque, en los primeros angulos entre
—2" y 4° persisten unos picos tonales descritos anteriormente, en las resultados
obtenidos en el presente trabajo también se detecto6 el pico tonal que se desarrolla
en una frecuencia de 1000 Hz en la Figura 46 ,(b),(c) ,(d) y (c) son los angulos que
presentan picos tonales por el ruido asociado por el borde de fuga para el Reynolds
de 64000, en la Figura 45 se muestra todas las investigaciones y experimentos que
detectaron este tipo de ruido, incluyendo los nimeros de Reynolds utilizados en esta
investigacion.
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Figura 45 Picos tonales de frecuencias naca0012 Fuente: [40]
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El comportamiento del ruido del borde de fuga tiende a aumentar a medida que

aumenta el angulo de ataque en la Figura 46 (a) tiene un alcance de ruido hasta 60
dB que corresponde al angulo de ataque de -4 y a medida que el angulo se acerca
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a 0 su valor decrece, luego cuando vuelve a iniciar el aumento del angulo positivo
de ataque, en la Figura 46 (b) que corresponde al angulo de ataque de -2 tiene una
disminucién del pico tonal de 5 dB, para luego volver a alcanzar su valor de 60dB en
el angulo de ataque de 2 véase en la Figura 46 (d).

El ruido asociado a la perdida de sustentacion stall tambien fue captado en nuestros
espectros de frecuencias los cuales se demostro que la perdida se genera apartir
del angulo a=10 [9] para el nimero de Reynolds de 64000 el cual se encuentra entre
600 Hz y 800 Hz en la Figura 48 (b) se observa el aumento hasta 72 dB, aun que
este tipo de ruido no es caracteristico de pico tonal tiene que ver mas al tipo de ruido
de banda ancha, esto se concluye debido que los niveles de toda la muestra se
ecuentran cercanas al valor de decibeles generado por el ruido de perdida de
sustetacién, es decir, su variacibn es apenas de dB con las muestras
adyacentes,ahora tambien se logra observar que en los casos de los angulos de
ataque que restan después de la perdidda de sustencion 12,14,16,18 y 20 no tienen
un dominio de decibeles mayor a 70 dB hasta 10 dB vease en la Figura 48 (c) ,(d)
,(e) ,(f) generando en si muestras de ruidos mas altos de todos los resultados
obtenidos en el trabajo antes y después de la pérdida de sustentacion.

SPL (dB re 20uPa)

10° 104
log1o(f)
(a) NACA 0012
Figura 47 Espectros de niveles acuUsticos experimentales Fuente: [4]

En la Figura 47 se muestran los resultados experimentales realizados en un tunel
de viento desde los angulos de ataque de -5 °hasta 30 ¢, los resultados encontrados
por el receptor en campo lejano son en teoria los mismos tipos de ruido predichos
en la presente simulacién ya que podemos observar que entre el dominio de
frecuencia de 1000Hz se encuentran un pico tonal entre los angulos de ataque —4°
y 4°, con labores de muestras de decibelios mayores a 50dB que tiene que ver con
el ruido de desprendimiento de vortices del borde de salida.

Luego se evidencia en la Figura 47 que entre los angulos de ataque cercanos a 10

gue es donde se genera la pérdida de sustentacion se generan unos ruidos mayores
a 50dB con un dominio de frecuencias de 600 Hz a 800Hz, es decir, las mismas
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frecuencias y niveles acusticos encontrados en la simulacion que se realizé en
ANSYS en el presente trabajo.
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Figura 48 Diagrama SPL (dB) VS Log (Hz) Re=64000, (a) 0= (8), (b) Alpha= (10), (c) . =12, (d) & =14, (e) O =16,
(f) a =20
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Los datos obtenidos para €l nimero de Reynolds de 95000 también tienen
caracteristicas de ruido que fueron mencionadas anteriormente, en la Figura 50 se
encuentran los espectros recolectados de la simulacion dando como resultados
valor de decibeles mas altos en comparacion a los de el nimero de Reynolds de
64000, en la Figura 50(c) el cual corresponde al angulo de ataque de O se puede
observar un dominio de frecuencias de tipo tonal a una frecuencia de 2500 Hz, es
decir, hay un aumento considerable de frecuencia en donde se desarrola el pico
tonal a razon que aumenta la velocidad de entrada, en la Figura 50(d) tiene un
aumento de pico tonal hasta 62 dB ala misma frecuencia luego en el caso del angulo
de ataque de 4 tiene una aumento del pico tonal hasta 75 dB que se presenta hasta
el angulo de 6 vease en la Figura 50 (f) con un pico tonal de 80 dB, tanto como para
el numero de Reynolds de 64000y 95000 este ruido se produce por el borde de fuga.

El ruido producido por la pérdida de sustentacion también se ve reflejada en los
espectros de frecuencia para el nUmero de Reynolds de 95000 (vease en la Figura
51)Donde inica la pérdida de sustentacion entre el angulo de ataque 10 y 12
generando un ruido de banda ancha con un domino de frecuencuias 750Hz hasta
1000Hz con un rango de ruido generado entre 70dB a 80dB , despues en los
siguientes angulos de ataque tiene el mismo comportamiendo para los angulos
14,16,18 y 20 vease en la Figura 51 (c),(d)(e) y ().
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Figura 49 Espectros de niveles acusticos experimentales[4]

En las tablas del experimento de tunel de viento también realizado por [4] a nUmero
de Reynolds 95000, en la se observar el pico tonal debido al borde de fuga a
frecuencias entre 2500Hz y 5000Hz con valores de decibelios mayores a 60dB, Figura
49 de mismo modo para los angulos de ataque entre 10y 12 se desarrolla el ruido
de pérdida de sustentacion entre frecuencias entre 600Hz y 1000 Hz que coinciden
con el tipo de caracteristicas de ruidos encontrados en los espectros del presente
estudio.

En el experimento de [4] hablan de posibles contaminaciones debido a la

configuracion del experimento encontrando ruidos que no son propios del perfil
aerodinamico, pero en cuestion no encontraron que estos ruidos afectaran
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significativamente las muestras acusticas es decir que los picos tonales como las
bandas tonales, fueron producto del ruido aerodinamicos propios del perfil NACA

0012.

Sound Pressure Level, SPL [dB]

Figura 50 Diagrama SPL (dB) VS Log (Hz) Re=95000, (a) 0= (-4), (b) 0= (-2), (c) 0.=0, (d) a=2, (e) 0=4, (f)a=6
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En la seccion 3.1.4 se habla de las ecuaciones que se utilizan para la suma de
niveles presentes en una muestra que es la percibida por los receptores vivos, con
una longitud de sefial completa de 984 muestras encontrando el Nivel de presién
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acustica general, las muestras mostradas anterior mente son espectros que ANSYS
Fluent genera para conocer el comportamiento de los diferentes tonos que
persisten, ahora se debe conocer cual seria el nivel de presion sonora que seria
percibida por un receptor en el campo lejano, En la Figura 52 se representa todos
los niveles acusticos generales encontrados en un Reynolds de 64000 y 95000 donde
se observa un aumento de nivel de presion acustica a medida que aumenta el
angulo de ataque.
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Figura 52 Suma de niveles acusticos en los angulos de ataque (a) Re=64000 y (b) Re=95000

Ahora estos decibeles encontrados son muy peligrosos para el ser humano debido
gue genera ruidos con niveles altos en Figura 52 (a) se observa que tan solo con un
angulo de ataque de 0° que es uno de los valores de decibeles mas bajo en la
muestra tiene un valor de 68 dB y un valor maximo en la muestra de 92 dB y en la
Figura 52(b) el rango de los niveles de ruido estan entre 60 dB y 110 dB, de lo cual
traduce que estos valores son muy altos y dafiinos ya que si los humanos son
expuestos a ruidos que estén entre un rango entre 80 dB y 90 dB sufriran de
trastornos auditivos como también el aumento del estrés, asimismo con valores
cercanos de 70 dB serian incapaces de encontrar un ambiente estable para lograr
la concentracion en actividades normales. [42]

Por otra parte, en cuanto el fenébmeno fisico se percibe que entre el angulo de
ataque de -4 y 4 se comporta uniformemente debido a que el perfil aerodinamico es
simétrico esto nos indico que el ruido no solo dependera del angulo de ataque y el
namero de Reynolds, también dependera directamente de la geometria del perfil
aerodinamico de estudio.

66



6. CONCLUSIONES

El objetivo principal de este trabajo de grado era desarrollar una simulacion Aero
acustica para caracterizar el ruido generado en el perfil NACA 0012 a diferentes
angulos de ataque y numeros de Reynolds, para asi observar la influencia que
tienen estas condiciones en la generacién de ruido. Los resultados obtenidos son
positivos en el sentido que se pudo determinar el origen de la propagacion y
generacion del ruido.

Existen diferentes formas para encontrar los espectros relacionados al ruido
aerodindmico de los perfiles como lo son los experimentos de tineles de viento que
teniendo un adecuado montaje se tendria datos eficientes, pero por su gran costo
es dificil de acceder a esta, lo que deja como una opcioén viable la utilizacion de
simulaciones (CFD)

Las principales conclusiones con respecto a la presente simulacion

1. La generacion de ruido depende directamente con la velocidad de entrada
de trabajo del perfil aerodindmico, ya que se encontré6 el aumento de
decibeles entre los dos niumeros de Reynolds estudiados como también las
frecuencias alas que actuaron los ruidos

2. El &ngulo de ataque al cual se encuentra el perfil es un factor diferencial para
observar el tipo de ruido de propagacién ya que se observo en los primeros
angulos de ataque el ruido de borde de fuga y en angulos cercanos a la
perdida de sustentacion el ruido de separacién turbulenta del borde de fuga
que se pudieron identificar gracias a las referencias encontradas y la
comparacion con los resultados obtenidos, Las validaciones fueron obtenidas
comparando el trabajo realizado por (Laratro et al. 2017) comparando los
datos de nivel de presion sonora (SPL) y las frecuencias en las que actuan.

3. Se llevé a cabo un estudio de independencia de la malla hibrida con el
objetivo de buscar la mayor exactitud con refinamientos adecuados,
poniendo la balanza entre los costes computacionales como resultado de
porcentaje mas grande de error de 10%, del coeficiente de sustentacion a un
angulo de ataque 20°
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4. Debido a los resultados encontrados en las simulaciones y conforme las
validaciones fueron validas, se encuentra apropiado el software ANSYS para
realizacion de simulaciones acusticas por su buen manejo y re configuracion
de las variables de entrada de estudio

5. El manejo adecuado del software ANSYS para la simulacion de los ruidos
asociados a los perfiles aerodindmicos es de mucho interés sobre todo en la
realizacion del mallado debido que es susceptible a tener errores, es por esto
gue se debe prestar mucha a tencion a la realizacion del preproceso.

6. Segun la suma de niveles se encontrd que los ruidos emitidos serian dafiinos
para los seres humanos es por eso que se debe tener en cuenta los angulos
de trabajo de los perfiles a la hora de disefiar los alabes de los
aerogeneradores.
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7. RECOMENDACIONES Y TRABAJOS FUTUROS

En futuros trabajos se podria realizar la simulacion para mas grandes nimeros de
ataque Para ver el ruido que es emitido en angulos criticos, ademas también se
podria hacer comparaciones con otros perfiles aerodindmicos encontrando un punto
de referencia para tratar de mitigar el ruido aerodinamico incluso disefiar un perfil
aerodinamico para que cumpla caracteristicas ideales para la reduccion del ruido
gue se generan en los perfiles

Estudiar el comportamiento de las simulaciones para velocidades subsoénicas
nameros de Mach grandes para una simulacion basada en densidad para observar
como seria el comportamiento acustico en estos niveles.

Desarrollar la misma actividad de simulacidén que se realizd, pero en un modelo 3D

para lograr comprender la diferencia entre las dos formas de encontrar los datos, en
2D sobre todo la diferencia en los factores longitud de correccion
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9.1 ANEXO1

9. ANEXOS

Figura 53 Contorno de velocidades Re=95000 o=-4

Figura 54 Contorno de velocidades Re=95000 o= -2

Figura 55 Contorno de velocidades Re=95000 0=0
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Figura 56 Contorno de velocidades Re=95000 0=2

Figura 57 Contorno de velocidades Re=95000 o=4
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Figura 58 Contorno de velocidades Re=95000 0=6

Figura 59 Contorno de velocidades Re=95000 0=8
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Figura 60 Contorno de velocidades Re=95000 a=10

Figura 61 Contorno de velocidades Re=95000 0=12
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Figura 62 Contorno de velocidades Re=95000 a=14

Figura 63 Contorno de velocidades Re=95000 0=16
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Figura 64 Contorno de velocidades Re=95000 0=18

Figura 65 Contorno de velocidades Re=95000 a=20
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Figura 66 Contorno de presiones Re=95000 (a) a= -4, (b) a =-2, (¢) a =0, (d) @ =2, (¢) 0=6, () a =8
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Figura 67Contorno de presion Re=95000 (a) a= 10, (b) & = 12, (c) « a=16, (d) a =18 (e) a =20
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10.COSTES A TENER EN CUENTA

A continuacion, se presentaran todos los recursos que han sido necesarios para
desarrollo correcto del presente proyecto de grado:

Conjunto de equipos informaticos y software

Instalacion de software

Descripcién Unidades
Ordenador Portatil ASUS GL552WV 1
Mouse inalambrico 1
Licencia Ansys workbench 1
Licencia de SolidWorks 1
Licencia de Matlab 1
Descripcion unidades
Ansys workbench 1
Matlab 1
Soliworks 1

Personal especifico en el desarrollo del proyecto

Descripcion unidades
Tesista 1
Doctor ingeniero mecanica universidad de pamplona 1
Material de oficina
Descripcion unidades
Libreta de apuntes 1
Léapices y boligrafo 1
Calculadora 1
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10.1 COSTES UNITARIOS
A continuacion, se representara los gastos a lo largo de esta simulaciéon

Ve—-Vr (47)
A=
n

48
th (48)

I
SIS

Donde,

A =amortizacién en pesos/afio

V¢ =valor de compra, en pesos

Vr = valor residual al cabo del periodo de amortizacidén, en pesos
n =periodo de amortizacion, en afios

th: tasa horaria, en pesos/hora

h: horas trabajadas al afio

para el calculo del gasto unitario al personal se calcula como:

Para el célculo del tiempo empleado en el presente trabajo son 30 horas de trabajo
por semana durante 16 semanas con un total de 480 horas

» Equipo informatico

e Ordenador portatil: con un valor residual del 10 % y un periodo de
amortizacion de 4 afios

3,300,000 — 330,000 (49)
A= = 816,750
4
b= 816,750 1700 pesos (50)
480 7 hora
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= Software: el coste anual de los softwares se considera amortizados en ese
afo de licencia y sin valor residual:
e Licencia ANSYS fluent: actualmente ANSYS fluent es software libre y
por tanto la licencia es gratuita.
e Licencia Matlab: el valor de una licencia estandar anual es de 6000
pesos anual

b= 6000 12 pesos
480 77 hora (51)

» Coste de personal cualificado unitario

e Coste del tesista

Salario bruto mensual = 1’300,000prf:ss

sem horas horas

30 =120 (52)
mes sem mes
L . 1'300.000 10.800 pesos
coste horario = 120 10 hora (53)
pesos (54)

costo total = 10,800 * 480horas = 5,184,000
hora

e Coste de profesor

pesos

coste horario = 50,000 (55)

hora

Reuniones por semana en promedio 3 horas en total 48 horas
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pesos (56)
coste total = 50,000 * 48horas = 2,400,000
hora

= Coste de material de oficina Dentro de estos costes se incluyen materiales
de oficina necesarios para la realizacién del estudio.
e Libreta para apuntes (3000)
e Lépicesy boligrafos (3000)
e Calculadora (50000)
e Ratdn convencional: con un valor de (35000) pesos en el mercado

total material de oficina = 3000 + 3000 + 50,000 + 35000 (57)
= 91,000

10.2 PRECIO TOTAL

Calidad Valores en pesos colombianos
gasto computacional 816,000
Licencia de Matlab 6000

Coste del tesista 5'184,000

Coste del docente 2,400,000

Costo de material de oficina 91,000

Total, de gastos de proyecto 8,415,000

El total en presupuesto son de ocho millones cuatrocientos quince mil pesos
colombianos
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