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Resumen

El uso de drones se ha ampliado mucho en los ultimos afios y junto con ellos vienen asociados
ciertas dificultades en su operacién. Una de estas dificultades se refiere al ruido que estos
producen, haciendo muy notorio cuando un dron multirotor estd en el espacio aéreo
circundante. Ahora bien, la principal fuente de este ruido son las hélices que incrementa a
medida que estas deben rotar mas rapido. Por esa razdn, se busca modificar las geometrias

de las palas para reducir los efectos acusticos sin degradar la eficiencia aerodindmica.

Como en todo proceso de disefio, surge la necesidad de encontrar un método de analisis que
pueda predecir con cierta precisién estos fendmenos incluso mucho antes de poder realizar
la implementacion de un prototipo, con lo que la simulacidn computacional se vuelve una

herramienta clave para este propdsito.

Sin embargo, los recursos disponibles para el publico general presentan limitaciones,
especialmente en lo que respecta a la modelacién aeroacustica. Por esa razén se ha tomado
en cuenta el uso de ANSYS® Student, que aun que esta versién tiene restricciones en nimero

de elementos, ofrece una interfaz viable para una implementacidn relativamente simplificada.

El trabajo desarrollado inicia con un analisis de tamafio de dominio para entender el
comportamiento aerodindmico segln sea la densidad de elementos de discretizacion y que
tan cerca pueden estar los limites del dominio. Posteriormente, se plantea un método para
poder estimar los valores de empuje, obteniendo resultados con una precisidon aceptable
respecto a los datos experimentales. Por otro lado, los datos acusticos que, aunque sean
inconsistentes en primera instancia, dejan el camino abierto al andlisis de otras

configuraciones que mejoren la precisién en futuras simulaciones

Palabras clave: Aeroacustica, CFD, Hélices, Drones
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Abstract

The use of drones has expanded greatly in recent years and along with them come certain
difficulties in their operation. One of these difficulties refers to the noise they produce, making
it very noticeable when a multirotor drone is in the surrounding airspace. However, the main
source of this noise is the propellers, which increase as they rotate faster. For that reason, we
seek to modify the geometries of the blades to reduce the acoustic effects without degrading

aerodynamic efficiency.

As in any design process, the need arises to find an analysis method that can accurately predict
these phenomena even long before the implementation of a prototype, making

computational simulation a key tool for this purpose.

However, the resources available to the public present limitations, especially about
aeroacoustics modeling. For this reason, the use of ANSYS® Student has been considered. Even
though this version has restrictions on the number of elements, it offers a viable interface for

a relatively simplified implementation.

The developed work begins with a domain size analysis to understand the aerodynamic
behavior according to the density of discretization elements and how close the domain limits
can be. Subsequently, a method is proposed to estimate the thrust values, obtaining results
with an acceptable accuracy with respect to the experimental data. On the other hand, the
acoustic data, although inconsistent in the first instance, leave the way open to the analysis

of other configurations that improve the accuracy in future simulations.

Keywords: Aeroacoustics, CFD, Propellers, Drones.
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1. Planteamiento del problema

En el dmbito de los drones multirotor, es conocida la desventaja del ruido generado
principalmente por las hélices, con lo que en algunas aplicaciones donde se requiere el sigilo
ha surgido la necesidad de realizar un método de diseifio que permita mejorar la acustica del
sistema sin degradar la eficiencia propulsiva. Esta problematica ha sido abordada de diversas
maneras, desde la fabricacién de prototipos y la realizacién de montajes experimentales para
medir parametros de flujo y fuerzas, hasta el uso de simulaciones computacionales que

resuelven numéricamente las ecuaciones de movimiento del flujo.

Cada método presenta ventajas y desventajas segln los recursos disponibles [1]. En este
trabajo, se optard por la segunda opcidn, ya que las simulaciones computacionales solo
requieren el uso de una computadora, un recurso mds accesible en la actualidad en
comparacion con los equipos experimentales, que implican un montaje mas complejo y un

costo econdmico significativamente mayor.

Ahora bien, el planteamiento de la simulacidon requiere tener en cuenta de antemano las
condiciones de borde del dominio simulado y también de la geometria que se quiere analizar.
Dicho esto, se toma como referencia el estudio de Zixiao Wei [2] en donde se tienen los
resultados experimentales del estudio aeroacustico de diferentes configuraciones
geométricas, de hélices que buscan reducir el ruido sin disminuir la eficiencia aerodindmica.
Paralelamente el documento citado, muestra algunos resultados numéricos los cuales ayudan

a visualizar el mecanismo fisico que permiten explicar las mejoras obtenidas.

En este contexto, el dominio numérico utilizado en dicho estudio es del orden de 12 millones
de celdas, lo cual requiere de muchos mas recursos computacionales y de tiempo que solo
pueden disponerse en instalaciones especializadas cuya aplicacidn principal son este tipo de
tareas. De esta manera, la intencién principal en este trabajo sera realizar una simulacion

mucho mas modesta y analizar la validacion de los resultados obtenidos.
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1.1. Objetivos del trabajo

Teniendo en claro la motivacion de este trabajo se plantean los objetivos.

1.1.1. Objetivo general

Realizar una simulacién aeroacustica mediante software de uso libre, con el fin de ser utilizada
para la validacion del disefio geométrico de propelas de drones, para evaluar el nivel de ruido

producido.

1.1.2. Objetivos especificos

e Utilizar simplificaciones matematicas para reducir el dominio de simulacién.
e Realizar un método de trabajo efectivo para la implementacién de una simulacién

aerodinamica y aeroacustica en ANSYS Student.

1.2. Planteamiento geométrico

Las geometrias propuestas para el analisis se basan en el articulo principal [2] ya antes
mencionado. Se consideran principalmente dos tipos de hélice, ambas con un patrén
tridimensional sinusoidal que trata de copiar la morfologia de las plumas de los buhos que son
conocidos por sus vuelos silenciosos [3]. Ambas propelas estdn conformadas por dos palas
gue tienen una torsién uniforme de 18° y con una planta alar basada en las alas de las cigarras,
las cuales han sido estudiadas por sus beneficios aerodindmicos en diversos regimenes de

Reynolds [4]. Por ultimo, se ocupa el perfil NACA 8412 como la seccién transversal de las palas.

1.2.1. Planta Alar

Considerando que se utiliza la morfologia del ala de la cigarra, se ocupa un polinomio de quinto
grado [2] para generar las lineas del borde de ataque (l) y el borde de fuga (t), obteniendo asi

la distribucion de cuerda C a lo largo de la posicion x del radio de la pala (1).
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Por otro lado, para el analisis realizado se define una envergadura b de 3 pulgadas, la cual es

equivalente al radio de la hélice. De esa forma obtenemos una planta alar como la planteada

en la Figura 1.

Gl o 6455 o 00153 | 02210 , 05010 ,
(%) = i X X X P .
(1)
+0.4579x + 0.01680b
0.6494 5 1.1472 0.02558 0.2415
C(x)=— x° + x* + x3 — x?

b* b3 b2 b (2)
—0.2766x — 0.01647b

Figura 1. Planta alar de la pala.

0.5

0.3

0 0.5 1 15 2 25 3
——Borde de ataque = ——Borde de fuga

Fuente: Ecuacidén (1) y (2).

1.2.2. Bordes sinusoidales

Implementando las ventajas de la morfologia de las plumas del buho, se agrega un patrén
sinusoidal a las ecuaciones (1) y (2), la cual esta parametrizada por su amplitud A y longitud

de onda A:

Cs(x) = Asin (27”x> (3)
Csp(x) = Cl/t(x) + Cs(x) (4)

10
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Figura 2. Planta alar de la pala con patrdn sinusoidal.

0.5

0.3

0.1

0.5 1 1.5 2 2.5 3
——Borde de ataque = ——Borde de fuga

Fuente: Ecuacién (4) con A=0.04"yA=0.1".

1.2.3. Perfil aerodinamico

Como ya se menciond anteriormente, el perfil NACA 8412 es el area transversal utilizada para

las palas de las hélices. Este perfil es caracterizado por altos coeficientes de sustentacion y de

eficiencia aerodindmica, y adicionalmente el angulo de ataque de pérdida es mayor a los 25°.

Este comportamiento

se mantiene en diferentes valores de Reynolds, haciéndolo ideal para

el uso en hélices que trabajan a diversas velocidades (Ver Figura 3).

Figura 3. Performance de perfil NACA 8412.

Coeficiente de sustentacion C,

2.0
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1.0

0.5
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0.0
—e—Re-16000 —e—Re-19000 —e—Re-22000

—e—Re-25000

-0.5
0 5 10 15 20 25 30 35

Angulo de ataque - a®

Fuente: Informacién suplementaria de [2].
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Figura 4. Secuencia implementacion de caracteristicas de la hélice a estudiar.

Ci(x) ‘ NACA 8412

>

Cicada

3D-SC Design

OW|

(Strigiformes)

Fuente: Referencia [2].

1.2.4. Geometrias analizadas.

Con los apartados anteriores se tienen las principales caracteristicas geométricas que se
implementan en las hélices estudiadas (Figura 4). De esta manera se definen dos casos de
comparacion (Figura 5) entre los pardmetros aerodinamicos y acusticos respectivos. El primer
caso es la que denominaremos hélice cuasi-lisa (CL), la cual tiene apenas bordes sinusoidales
con una amplitud y una longitud de onda de 0.01 y 0.4 pulgadas, respectivamente. Por otro
lado, la segunda geometria nombrada como hélice rugosa (R), utiliza una amplitud y longitud

de onda de 0.04 y 0.1 pulgadas, respectivamente.

Figura 5. Hélices analizadas. Arriba: Hélice cuasi-lisa (CL). Abajo: Hélice rugosa (R).

...mnlllllllllllll,l

T

Fuente: Elaboracion propia.

12
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1.3. Dominio simplificado

Teniendo la intensidn de realizar una simulacién con un mallado que contenga el menor
numero de elementos posible, se realiza un dominio semicilindrico que envuelve una sola pala
de la hélice, la cual serd extendida matematicamente de forma periddica con un dngulo de
180° de revolucion respecto al eje de rotacién de la propela. De esta manera el dominio
ocupado (Figura 6) tiene tres tipos diferentes de superficies que definen las condiciones de

borde de outlet, wall y periodic.

Figura 6. Descripcion del dominio.

Cutlet

Wall

Bordes periddicos { >

Fuente: Elaboracion propia

Con esta geometria se realizaron diferentes mallados en donde se prioriza la capa limite y una
razén de crecimiento de celda pequeiia para poder garantizar resultados congruentes con el
modelo de turbulencia LES, el cual fue seleccionado para poder tener el campo de presiones

transitorio que es necesario para el calculo del campo acustico.

13
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1.3.1. Tamaiio del dominio

La seleccién del tamaiio del semicilindro fue  Figura 7. Tamafio del dominio en pulgadas.

estudiada para revisar las dimensiones

.

necesarias en las que la densidad de elementos
sea la adecuada para poder obtener los datos

mas cercanos a los resultados experimentales.
Tomando el origen centrado en la hélice, la \
cara superior e inferior del cilindro se ubica a 3

y 5 pulgadas respectivamente, mientras que el

diametro se define con 9 pulgadas. A este

|‘-— |un —-—‘—-\UJ -—-‘

dominio (Figura 7) se le denomina “Medium

Domain (MD)”.

Fuente: Plano realizado en Onshape®

Posteriormente, se construyen dos dominios adicionales: uno en el que todas las dimensiones
se reducen en una pulgada con respecto a MD, y otro en el que se aumentan en una pulgada.

Estos dominios se nombran “Small Domain (SD)” y “Large Domain (LD)”, respectivamente.

Figura 8. Empuje por pala en diferentes tamafios de dominio a 5000 RPM.

55
45 K&g
35
2 Wﬂ“ﬁ:ﬁ:* oo ERLEDS
= 25 | Dispersionentre 0.15sa 0.2s
o
5 |‘ 32.1
o o 319
S 15 | g 317
g § < 315
i @ B 313
5 3 311
E 309
30.7
5 | Jl 305
% ,‘ M sD_CL582989 M MD_CL582869 [ LD_CL526455
{
\
-15
0 0.05 0.1 0.15 0.2
Tiempo(s)

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.
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En cada caso se realizé un mallado de aproximadamente 550 k celdas de malla (los nimeros
en la leyenda de la Figura 8, representan el nimero de celdas) priorizando la discretrizacion

de la capa limite.

La Figura 8 presenta parte de los resultados obtenidos en las simulaciones correspondientes
a este apartado para la hélice CL a 5000 RPM, donde se observa que la evolucion temporal del
empuje por pala alcanza un estado estacionario estadistico. Los valores promedio de esta
variable alcanzan su maximo en el dominio de referencia (MD), mientras que en los otros casos
se evidencia un comportamiento degradativo. Esta tendencia puede explicarse por dos
mecanismos distintos: en el dominio reducido (SD), la proximidad de las caras del cilindro con
la condicién de frontera de presidon atmosférica actia como un limite que impone una presion
constante, alterando el comportamiento del flujo inducido por la hélice respecto a
condiciones mas realistas. Este efecto es predominante en todos los dominios considerados
en el presente trabajo. No obstante, en el dominio ampliado (LD) se identifica un mecanismo
adicional de degradacién aerodinamica, asociado al error numérico provocado por una baja
densidad de malla. Cabe recordar que todas las mallas utilizadas tienen aproximadamente la

misma cantidad de celdas, lo cual reduce la resolucién espacial en dominios mas grandes

Finalmente, con lo descrito en el parrafo es importante destacar que las simulaciones
realizadas en este trabajo presentan limitaciones en cuanto a la precisidn, producto de las
limitantes en los recursos computacionales. Sin embargo, hay que recordar que el objetivo
principal de este estudio es evaluar en que magnitud los resultados obtenidos a partir de
simulaciones simplificadas son validos, verificar si el comportamiento de los parametros

aeroacusticos coinciden, al menos de manera cualitativa, con los datos experimentales.

15
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2. Métodos

Para poder realizar la simulacién se utilizé recursos no especializados y de uso libre. Lo cual

corresponde a uno de los principales objetivos de este trabajo.

2.1. Software

ANSYS® Student 2025 R1 es un software multifisico, lo cual quiere decir que se puede simular
diferentes fendmenos fisicos ademas del campo fluidodindamico. Su interfaz permite organizar
en una sola plataforma diferentes casos de estudio de manera grafica, dejando plasmada la
dependencia entre las geometrias utilizadas. Dado su versatilidad en diferentes herramientas

de preprocesado y posprocesado se optd para la utilizacion este este trabajo.

Por otro lado, la modelizacidn de geometrias complejas no es el punto fuerte de ANSYS®, por
lo que la realizacién de esta tarea se ejecutd en Onshape®, el cual es un software que tiene

una version libre y online para realizar trabajos de CAD.

2.2. Hardware

Aunque la version estudiantil de ANSYS® no ocupa todos los recursos disponibles en la
maquina, se presentan las especificaciones de la computadora de escritorio utilizada, para

posibles referencias:

e Procesador: AMD Ryzen 7 3700X 8-Core 3.59 GHz.
e Memoria RAM: 32 GB.

e NVIDIA GeForce RTX 3060 — 12GB.

2.3. Flujo de trabajo

Para realizar una simulacién de la aeroacustica de la propela, primero es necesario realizar el
disefio CAD de esta y posteriormente programar las condiciones necesarias para la resolucién

numeérica del nivel acustico de la hélice.

16
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2.3.1. Modelo CAD

Como se menciond en la seccién 2.1, Onshape® es el programa utilizado en la modelizaciéon
tridimensional de la hélice. Dada la geometria descrita en 1.2, existen dos partes criticas en la
realizacion del CAD, la primera corresponde a los bordes de la pala (el de ataque y el de fuga)
y el segundo es el perfil NACA 8412 que es la seccién transversal que debe repetirse a lo largo

del radio de la propela.

Como parte de sus ventajas, Onshape® posee una biblioteca publica de operaciones
personalizadas que responden a necesidades especificas y las cuales han sido realizadas por
otros usuarios que utilizan el programa. Entre estas operaciones se encuentra una
denominada “Parametric Curve” la cual esta descrita en [5]. Este complemento permite
dibujar una linea tridimensional de forma paramétrica, lo que lo hace ideal para poder

introducir las ecuaciones (1)-(4) de los bordes sinusoidales que fueron presentados en 1.2.2.

Por otro lado, para la realizacion del perfil aerodindmico se hizo uso de la operacién
personalizada “Profile Generator” la cual estd documentada en [6]. Esta herramienta permite
al usuario generar perfiles NACA de 4 digitos, por lo cual se utiliza para dibujar el NACA 8412

descrito en 1.2.3.

El resto de las herramientas de disefio son las que contiene Onshape® por defecto, las cuales
pueden ser encontradas en otros programas de CAD. De esta manera se realizaron las dos
geometrias de propela que fueron descritas en 1.2.4 que luego son introducidas dentro de la
simulacion CFD, con la intencién de identificar las posibles diferencias que hay entre cada caso

respecto con los resultados experimentales que se tienen en [2].

2.3.2. Simulacién aeroacustica

Con los modelos CAD respectivos se realiza el mallado correspondiente que trata de priorizar
la discretizacién de la capa limite, ya que esto puede representar la diferencias entre una

distribucién de presiones precisa o no [7] lo cual influye sobre el cdlculo de empuje y del nivel

17
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de presidn acustica. Inicialmente para el estudio del tamafio del dominio se ocupd un mallado
con 550k de celdas como se describe 1.3.1. Luego para los resultados finales presentados en
el capitulo 4 se ocuparon mallados de aproximadamente 1M de volumenes. En ambos casos,
se realiza la programacién de las condiciones de bordes presentadas en 1.3, definiendo el
modelo de turbulencia LES que como ya fue mencionado. Este modelo es capaz de simular los
cambios temporales de la presién que se hacen tan necesario para calcular el campo acustico
de nuestro estudio. Cabe aclarar que a todas las simulaciones se le impuso la condicién de que
el dominio de fluido tenga una velocidad angular de 5000 RPM, con el propdsito de emular la
rotacion de la hélice. Posteriormente se realizé un primer calculo con un paso de tiempo de
0.001 s abarcando intervalo temporal de 0.2 s. Este procedimiento tuvo como objetivo
encontrar una solucion estadisticamente estacionaria, donde el valor del intervalo de 0.2 s fue
elegido después de multiples pruebas en las cuales el empuje por pala lograba la estabilizacién

en su solucion.

Luego para obtener los resultados presentados en 4, se realizd una continuacion de la
simulacion con un paso de 2.5x107 s por un intervalo entre 500 a 1000 pasos de tiempo para
estabilizar la solucién. Una vez obtenido la solucion estacionaria del empuje por pala, se
mantuvo el paso de tiempo por un rango temporal de 0.1 s, donde fue activado el calculo del
campo de la presidon acustica mediante el modelo Ffowcs Williams-Hakings. El valor del paso
de tiempo responde a cumplir el teorema de la frecuencia de muestro de Nyquist [8], el cual
establece que es necesario como minimo el doble de la frecuencia maxima de la sefial a
registrar. Dado nuestro contexto que se requiere obtener el espectro audible que va entre los
20 Hz a 20 kHz [9] la frecuencia de muestreo seria de 40kHz que corresponde a un paso de
tiempo de 2.5x107 s. Por otra parte, el intervalo de simulacion de 0.1 s responde a captar el

espectro de baja frecuencia.

Una vez resuelto el campo de presidn acustica se procede a realizar los calculos mediante las

expresiones descritas en 3.2.1 para obtener finalmente los datos presentados en 4.
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3. Marco tedrico

Entendiendo que para el problema fisico que se requiere resolver en este trabajo, se tienen

dos modelos principales, los cuales son descritos posteriormente.

3.1. Modelo Aerodindmico

Dado que la aeroacustica es un fendémeno transitorio, en la simulacién CFD se opta ocupar el
modelo de turbulencia de Large Eddy Simulation (LES), el cual es deducido al aplicarle un filtro

espacial a las ecuaciones de Navier Stokes, mediante una convolucioén:

1

Faen=g| faod  gev 5)

donde f representa una funcién con argumentos de coordenadas espaciales y temporales
x,t, yV es el volumen de una celda computacional. De esta manera, la ecuacién de

conservacion de momento en el modelo LES, resulta:

A~

o .0 )
g(Pui) + a—xj(puiuj) T o + a—xj(aij —Tij) (6)

Donde o;; es el tensor de esfuerzos debido a la viscosidad molecular y que esta definido por:

_ 01; N o1l 2 01y 5 7)
%5 = K dx;  0x;J| 3 K ox; Y
Y 7;; es el esfuerzo de subescala definido como
15 = p(u, — ;1) (8)

El término en la ecuacion (8) es desconocido, por lo que requiere modelarse. Ansys Fluent
emplea la hipdtesis de Boussineq [10] que modeliza este parametro de la misma manera que

los esfuerzos viscosos:

_ (o, oy o)
Tij — He ax] 6xi
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donde p; es la viscosidad turbulenta de subescala, la cual ha sido modelizada mediante WALE

(Wall-Adapting Local Eddy-Viscosity):

3/2
(st

He =,0L§ A 5/2 5/4 (10)
($;;8;) " +(S2sd
donde Lg, fij y Sidj, estan definidos respectivamente como:
Lg = min (kd, C,,V/?) (11)
& = 1 /01 N o1 (12)
by 2 ax] axi
o _ L (o% g o (%% 2 Ly <aak> <aak> (13)
) 0x; dx; 39 0xy/ \0xy

donde k es la constante de von Karman, d es la distancia a la pared mas cercana, C,, es una
constante del modelo WALE con valor de 0.325, el cual ha sido encontrado que resuelve

satisfactoriamente una gran variedad de flujos.

De esta manera se tiene el modelo LES completamente definido para poder resolver el

dominio de fluido.

3.2. Modelo Aeroacustico

Una vez resuelto el campo de velocidad y de presidn, para la acustica del problema se ocupa

la ecuacién de Ffowcs Williams-Hakings (FW-H), la cual tiene la siguiente expresion [11]:

10% ., 0? {Fi6(f)} 0{Q0(f)} (14)
a_gﬁ_vzp_axiaxj{T”H(f)}_ ax, | ot

En este contexto, P representa la fluctuacién de la presidn respecto a la del flujo libre
(P =p —po), ay es la velocidad del sonido de flujo libre. La superficie (f = 0) corresponde
a la fuente emisora, y puede ser coincidente con un cuerpo o superficie impermeable o

permeable. La region exterior se denota como f > 0y es combinado con H(f) y §(f) que
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son la funcién de escalén Heaviside y la funcién delta de Dirac, respectivamente, las cuales
son ocupadas para identificar la superficie acustica en estudio. Por otro lado, Tjj, F; y Gy
corresponden al tensor de tension de Lighthill, el vector de flujo de momento y el vector de

flujo mdsico, respectivamente. La definicidon de estos tensores son las siguientes:

Ty = pu; + Pij — ag(p — po)dy; (15)
F; = Pyn; + pu;(up, — vy) (16)
Qn = PoVn + p(un - vn) (17)

Donde p, es la densidad de flujo libre, u; es la componente de la velocidad del fluido en la
direccién x;, u, es la componente normal de la velocidad del fluido en la superficie (f = 0) y
v, es la componente normal de la velocidad de la superficie en la superficie. Finalmente
tenemos P;; el cual es el tensor de tensiones compresivas, que esta dado por la siguiente
expresion:

ou; Ju; 20uy (18)

Py =pb;; —u|=—
yj = POij —# Oxj+6xl- 30x,

La solucidn final de la ecuacion (14) se resuelve mediante la funcién de Green de espacio libre
(6(g)/4mr). La solucion completa consiste en integrales de superficie y de volumen, las cuales
son asociadas a las fuentes de sonido. En flujo subsénico las integrales de volumen suelen ser

muy pequefas por lo que pueden desestimarse, quedando asi las siguientes soluciones:

p(%,t) = pr(X,t) + pL(X,t) (19)
; o _ 1 Qn + Qn Qn{er + aO(Mr - MZ)} (20)
pr(xt) = ELO r(1—M,) r2(1— M,)3 l ds
N E, ag(F- = Fy) | F{rM, + aq(M, — M?)} (21)
G ff:o [r(l M2 A —M,)? 72(1 = M, )3 ds
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Cuando la superficie de integracion coincide con una pared impermeable, las dos ecuaciones
(20) y (21) corresponden a los componentes acusticos de espesor y de carga, respectivamente.
Por otro lado, cabe aclarar que los argumentos de las integrales son calculados en el tiempo 7

considerando el retardo por la propagacion del sonido respecto al tiempo t observado y la

distancia r al observador (t =t — aL).
0

Los subindices que aparecen en los términos de las ecuaciones (20) y (21) hacen referencias a

las componentes de esas vectores en esa direccion, por ejemplo F. = F - # = F;r;, donde 7

denota el vector unitario en la direcciéon de propagaciéon del sonido.

3.2.1. Cuantificacién del sonido

El campo acustico cerca de cualquier punto en un fluido es caracterizado por la presién
acustica p(t) que fue presentada en la ecuacién (14). Esta variable presenta oscilaciones
cadticas caracteristicas del fendmeno de la turbulencia, lo cual puede hacer que los resultados
medidos o simulados sean complicados de reproducir con cierto nivel de detalle. De esa
manera se hace necesario ocupar un promedio que cuantifique la “magnitud” del sonido

independientemente de las oscilaciones encontradas.

Dada la naturaleza de la presidn acustica p(t), esta puede ser construida mediante una serie

de Fourier [9]:

x (22)
JCEDWNG
n=1
Donde n representa la componente n — ésima:
Dn(t) = Ay sin(2rfpt — ¢p) (23)

Donde A4,, es la amplitud, f,, es la frecuencian — ésimay ¢,, es la fase. Se asume que no hay

dos f, iguales y que estdn ordenadas en orden ascendente.
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Por otro lado, dado que p(t) suele tener un promedio temporal nulo, suele ocuparse en su

lugar el promedio temporal cuadratico, es decir:

1 tc+T/2
e = lim (— | zéZ(t)dt>
T \T J; _7/,

Donde t. es un tiempo central escogido arbitrariamente del intervalo de tiempo promediado,

(24)

ya que (p?),, tiende a un valor asintético independiente de t. a medida que T es

suficientemente grande. Ahora bien, ocupando (22) en (24) puede demostrarse que:

N
(ﬁz)av = Z(ﬁTzl av = Z(ﬁlg)av
n=1 b

Es decir, que el promedio temporal cuadrdtico es la suma de los promedios temporales

(25)

cuadraticos de cada componente de la serie de Fourier (22). En el mismo contexto, la ultima
igualdad introduce otra forma alternativa de armar la sumatoria, que consiste en separar en
sumas parciales de los términos que estén contenidas en bandas de frecuencias especificas b.
Esto con el objetivo de discretizar el espectro en bandas de octavas que estan asociadas a la
percepcion del sonido. En [12] se encuentran los valores de los intervalos de frecuencias

definidas para las bandas de octava, las cuales estan resumidas en Tabla 1.

Posteriormente se define el nivel de presidn acustico (SPL1') dentro de una banda que esta

relacionada a la forma logaritmica de percepcidon del sonido en unidades de dB:

2
SPL = 10 log ((pb)av> (26)

p?e f

donde p,.r = 20uPa’.

Considerando la perspectiva humana, el sonido es audible entre los 20Hz a 20KHz (Figura 9a),

por lo que se hace necesario de un filtro matematico que priorice estas frecuencias. En este

! Del inglés, Sound Pressure Level
2 Valor definido para gases. En liquidos Doy = 1uPa
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contexto, existen tres tipos filtros conocidos implementados en diversos aparatos comerciales

de medicién del sonido [9]. El mas ocupado es el denominado A-ponderado, el cual trata

asemejarse al negativo del umbral audible (Figura 9b).

Figura 9. a) Umbral de la percepcion
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Fuente: Tomado de [9].

Asi la expresion del SPL con el filtro de A-ponderado queda de la siguiente manera:

SPL, = SPL + AL, (27)

donde AL, esta parametrizado segun [13] en la Tabla 1.

Finalmente, se define el nivel de presion sonoro total (OSPL3) que cuantifica el efecto global

de las contribuciones de los SPL en cada banda de frecuencia, que aplicado especificamente

sobre SPL,, obtenemos el nivel acustico aproximado en dB que percibe el oido humano:

OSPL, = 10log Z 10 10
b

3 Del inglés, Overall Sound Preassure Level

SPL, (28)
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Cabe aclarar que el articulo [2] desestima los datos de frecuencias menores a 100 Hz en la

ecuacion (28), con el objetivo de evitar el sesgo generado por el componente electrénico que

realiza las mediciones. El arreglo anterior no deberia modificar en mas de 0.1 dB.

Tabla 1. Bandas de de octava, junto con la correccion de A-ponderado.

Freq. Inferior (Hz)

11
22
45
90
180
355
710
1400
2800
5600

11200

Freq. Central (Hz) Freq. Superior (Hz)

16
315
63
125
250
500
1000
2000
4000
8000
16000

Fuente: Tomado de [12] y [13].
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45
90
180
355
710
1400
2800
5600
11200
22400

AL,
-56.7
-394
-26.2
-16.1

-8.6

-3.2

1.2

-1.1
-6.6
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4. Resultados

En este apartado se tienen los principales parametros estudiados para la comparacién con los

datos experimentales.

4.1. Datos aerodinamicos

La Figura 10 muestra el valor de empuje por pala que caracteriza el desempefio aerodindmico
de las geometrias estudiadas. Al igual que en la Figura 8 los nimeros en la leyenda indican el
numero de celdas del mallado de cada simulacién. Los valores promedios finales del empuje

por pala son 29.6 grf y 34.1 grf para la hélice rugosa y cuasi-lisa, respectivamente.

Figura 10. Empuje por pala en los dos casos de hélice a 5000 RPM.
65

55
45
= 35
9 B — ~
©
© 25 . L.
o Dispersionentre 0.265s5a 0.315s
o
[=3 35
15
'G:—Js % 34 +
g S s
w5 oh 3
ERE:
-5 g 30
——
29
-15
M Ro63416 Ml CL993695
-25
0 0.045 0.09 0.135 0.18 0.225 0.27 0.315
Tiempo(s)

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

4.1.Datos aeroacusticos

En el caso de la aeroacustica, se presentan los resultados en dos posiciones respecto a la terna
de referencia representado en Figura 6. Asi se define el punto A y el punto B, cuyas
coordenadas en metro son (0, 0, 0.1) y (0.1, 0, 0), respectivamente. La Tabla 2 detalla la

distribucién en las bandas de octava, del espectro del nivel de presién sonoro en ambos
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puntos descritos junto con la aplicacién del filtro A-ponderado. La uUltima fila resume en un

solo valor la magnitud de ruido que genera la hélice.

Tabla 2. Espectro de nivel de presion acustica A-ponderado en dB a 5000 RPM.

Punto A Punto B
Octava (Hz) Rugosa Cuasi-lisa Rugosa Cuasi-lisa
16 -13.94 -18.84 1.69 -2.55
31.5 6.51 10.16  21.88 19.23
63 24.74 26.40 41.18 38.99
125 35.91 33.84 76.91 77.51
250 39.77 39.28 82.19 82.23
500 46.81 48.72  82.12 83.17
1000 55.55 60.77  75.29 75.76
2000 64.06 63.36 62.70 64.91
4000 63.46 63.38  60.11 61.78
8000 54.21 54.26  54.51 56.66
16000 34.74 36.97 45.72 48.71
OSPL.(dB) 67.37 67.70  86.18 86.76

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

Complementando lo anterior se presentan de manera gréfica lo resultados de la Tabla 2, en
las Figura 11y Figura 12. Se han separado los datos segun los puntos Ay B para poder apreciar

los cambios segun la geometria de hélice simulada.

Figura 11. Nivel de presion acustica con A-ponderado en el punto A a 5000 RPM.
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Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.
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Figura 12. Nivel de presion acustica con A-ponderado en el punto B a 5000 RPM.
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Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

4.1.Datos experimentales

Finalmente, antes de realizar el analisis de los resultados, se presentan los resultados

experimentales obtenidos de [2]:

Tabla 3. Datos experimentales a 5000 RPM. OSPLa medido en el punto A.

Tipo de hélice Empuje por pala (grf) OSPL.(dB)

Rugosa 31.54 92.88
Cuasi-lisa 35.87 91.60

Fuente: Datos obtenidos de [2].
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5. Discusion

Observando los resultados presentados en la seccidén anterior, podemos analizar por separado

la aerodindmica y la aeroacustica obtenidas.

5.1. Anadlisis aerodindmico

El parametro comparativo del empuje pala es el que describe la primera area estudiada.

Sintetizando la Figura 10y la Tabla 3, podemos calcular el error de los valores de la simulacién.

Tabla 4. Empuje por pala en grf a 5000 RPM tanto experimental como en simulacion.

Tipo de hélice Experimental =Simulacion Error (%)

Rugosa 31.54 29.6 6.15 %
Cuasi-lisa 35.87 34.1 4.93%

Fuente: Datos obtenidos de [2] y ANSYS® Student.

Figura 13. Valor de Y-plus de ambas hélices a 5000 RPM.

Ansys Ansys
Y-plus 2024 R2 Y-plus 2024 R2
T . STUDENT | STUDENT
H QA OB A DDA D D S A O DO A DDA DD
Q‘Q Q‘Q QQ Q\ (;'\ Q\ Q‘} t)r"' Q'} Qﬂj B‘h B'Q Q'ﬁ QQ B"\ Q"\ Q\ Qj/ Br“’ QFJ' Qﬂj BI?J

0 0,02 (m) /I\
|

0.01

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

29



Byron T. Escobar Benitez
Analisis de modelo aeroacustico simplificado de una propela

La simulacion subestima el empuje que puede producir las hélices, no obstante, el error es
relativamente bajo y dependiendo del uso dado estos valores pueden resultar admisibles [14].
Por otro lado, si se compara el valor obtenido en el caso de la cuasi-lisa en la Tabla 4 con la
que se tiene en la Figura 8, se puede inferir que la simulacion no ha alcanzado la
independencia de mallay que el valor de empuje incrementa a medida se aumenta el nimero
de elementos del mallado y existe una clara tendencia al valor experimental. Sin embargo, se
puede asegurar que los resultados son independientes de la discretizacién de la capa limite,
ya que los valores de la variable y- plus caen debajo de la unidad (Ver Figura 13), lo que permite
que los gradientes de velocidad sean calculados con precision [15]. Cabe recordar que una de
las limitaciones que se tiene en este estudio es que la cantidad de celdas del mallado esta
limitado a un nimero aproximado de 1M, con lo cual este valor final en el empuje es el mas

preciso que se podria alcanzar en estas condiciones.

5.1.1. Estructuras de vortices

La utilizacién del modelo LES en la simulacion permite acceder a campos instantaneos de las
variables fluidodindmicas, a diferencia de los modelos URANS, en los que las soluciones estan
promediadas en el tiempo. Esto facilita el estudio detallado de los mecanismos que

contribuyen a la mejora de la eficiencia aerodinamica.

Al igual que en las alas fijas, en las hélices se generan vortices en las puntas, los cuales inducen
una componente de velocidad que disminuye el dngulo de ataque local haciendo que el
empuje total disminuya y que aumente el torque [7]. Utilizando la definicidon de helicidad H

dada en la ecuacién (29) es posible obtener una visualizacion de las estructuras vorticosas.
H=(VxV)-V (29)

La ecuacion anterior puede entender como la proyeccién de la vorticidad sobre el vector de
velocidad [10]. En otras palabras, las isosuperficies de este pardmetro describen de forma

aproximada de los “tubos” de los vértices que se desplazan en el fluido.
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Figura 14. Magnitud de vorticidad sobre la isosuperficie H = 140000 m/s?.

Vorticity [1/s] 2024 R2 Vorticity [1/s] 2024 R2

¥
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[ [ |

0.01 & 0.01

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

Figura 15. Lineas de corriente en la punta de la pala e isosuperficie H = 140000 m/s .

Ansys MAnsys

Vorticity [1/s] 2024 R2 Vorticity [1/s] 2024 R2

- S I - S
o & )

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

En la Figura 14. Magnitud de vorticidad sobre la isosuperficie H = 140000 m/s2. se ha tomado
una isosuperficie H = 140000 m/s?, donde las zonas de grandes valores de vorticidad
establecen areas donde los vértices se desplazan en otra direccion a su sentido de giro, lo

cuales son de escala similar a los elementos de malla. En cambio, las regiones de vorticidad
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intermedia sugieren voértices de mayor tamafo que se mueven en una estructura “tubular” en
direccion de la velocidad promedio del flujo. Estos se concentran en la punta de pala y son
mas predominante en el caso de la hélice CL, lo cual sugiere que el patrén sinusoidal ayuda a
disipar los vortices de mayor tamafio generados en la punta de pala que son la principal fuente

de una baja eficiencia aerodinamica [2].

Adicionalmente se tiene la Figura 15 en donde se puede apreciar la misma informacién
presentada en la figura previa junto con las lineas de corriente que salen de la zona de las
puntas de pala. La hipdtesis planteada en el parrafo anterior se refuerza, los vértices en la
hélice rugosa son disipados a medida estan mas atras de la estela. Por otro lado, en la propela

CL los voértices mantienen su forma mucho mas lejos.

5.2. Analisis aeroacustico

A diferencia del empuje, el comportamiento acustico presenta una gran diferencia entre los
datos experimentales y simulados, lo cuales se han representados en la Tabla 5. El parametro
OSPLa descrito en la ecuacion (28) fue seleccionado debido a la disponibilidad de los datos en

las geometrias de las hélices que fueron analizadas.

Tabla 5. OSPLa en dB a 5000 RPM tanto experimental como en simulacion.

Punto A Punto B
Tipo de helice Experimental Simulacion Error (%) Experimental =~ Simulacion Error (%)
Rugosa 92.88 67.37 27.46% Nodisponible 86.18 N/A
Cuasi-lisa 91.60 67.70 26.09% Nodisponible 86.76 N/A

Fuente: Datos obtenidos de [2] y ANSYS® Student.

Aunque para el punto B no hay datos experimentales se propone como punto de comparacion
debido que en el articulo [2] se hace referencia a mediciones en esta ubicacién, pero con otras

condiciones de velocidad rotacional (Ver Figura 16).
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Figura 16. Mediciones experimentales de OSPLA en coordenadas polares en el plano XZ de la

hélice rugosa en una condicion de empuje total fijo de 50grf.
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Fuente: Datos obtenidos de [2]

En estas mediciones se encuentra una diferencia menor a 3dB entre los puntos A y B, sin
embargo, en la simulacion esta diferencia es del orden de 20 dB (Tabla 5). De esta forma si
tomaramos la misma tendencia experimental, la simulacion deberia de resultar en
aproximadamente 89.18 dB en el punto A, dando asi un error de 4% en lugar de 27.46%. Estos

resultados sugieren un problema en la modelizacion de fenédmeno acustico.

Analizando la forma de aplicacidn del modelo de Ffowcs Williams-Hakings que fue descrito en
la seccidon 3.2, cabe destacar que la superficie que se tomé como fuente, fue la pared de la
propela. Esto hace que en la presidn acustica solo se haya tomado en cuenta la interaccién
entre el sélido-fluido, sin embargo, cuando analizamos el montaje experimental (Figura 17)
existen otras fuentes de ruido asociadas a las duplas de fluido-fluido y sélido-sélido. Lo
anterior también puede inferirse al analizar la Figura 18 que comparado con la Figura 16 se
tiene un patrdén de distribucién del sonido que presenta una forma convexa pronunciada en

el eje de rotacion que no se encuentra en el perfil experimental.

En este contexto cuando se habla de la interaccion solido-sdélido se hace referencia a la friccion
gue hay entre las partes méviles del motor, no obstante, se ha determinado que este no afecta

en gran medida la medicién acustica [2], con lo cual esta interaccidon puede desestimarse.
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Figura 17. Montaje experimental para las mediciones.
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Fuente: Imagen de informacion suplementaria de [2]

Figura 18. Valores de OSPLA en coordenadas polares en el plano XZ de la hélice rugosa

obtenidas en la simulacion a 5000 RPM.
0°(Punto A)

60°
90° (Punto B)

120°

180°

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

Por otro lado, la interaccion fluido-fluido si puede causar discrepancias mayores en los
resultados ya que estos estan asociados a las estructuras vorticosas que pueden darse en los
diferentes valores de frecuencias del espectro del campo de presidn acustica. Las altas
frecuencias pueden ser disipadas numéricamente por el modelo LES debido al tamaiio de los
elementos de malla (Ver Figura 19) que pueden llegar a ser mas grandes que las estructuras

de vortices que se generan en el caso experimental.
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Figura 19. Detalle de malla en plano x = 0.05m. Izquierda: helice CL. Derecha: hélice R.

Fuente: Datos obtenidos en ANSYS® Student.

De esta manera, estos resultados sugieren que los datos acusticos podrian ser mejorados al
colocar una fuente en una superficie permeable que encierre a la hélice, haciendo que en esta
nueva disposicién también pueda captarse el ruido por turbulencia. Teniendo en cuenta esto,
se realizé una simulacién con este nuevo planteamiento, sin embargo, la informacién
recopilada genera archivos de gran tamano que se vuelven impracticables de procesar con el

hardware ocupado.

5.3. Conclusiones

Resumiendo lo discutido anteriormente, puede observarse una buena precision en la
prediccién del empuje, lo cual puede resultar valioso en otras situaciones de disefio con las

misma condiciones dimensionales y restrictivas.

También cabe destacar el potencial de estas simulaciones que ponen en evidencia el hecho
de que con mas recursos computacionales es posible realizar simulaciones con dominios
simplificados, cumpliendo la precisidon requerida en las areas de la aerodindmica y de la
aeroacustica de hélices pequefas utilizada en drones, con el objetivo de realizar disefos

efectivos en la eficiencia aerodinamica junto con la caracteristica del sigilo buscado.
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