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RESUMO

Na primeira fase do projeto, com o objetivo de validar o método de calculo, foi
analisado o problema aeroacustico gerado pelo escoamento de ar ao redor de um
cilindro. Para a realizacdo deste estudo foi utilizado o software comercial FLUENT e
para elaboracdo da malha computacional do dominio considerado, o software comercial
ICEM. Virias malhas foram testadas, juntamente com os modelos opcionais existentes
no FLUENT.

Com a validagdo da metodologia de solu¢do dos problemas aeroactsticos, o
projeto entrou em sua parte final: a andlise aeroacustica de um escoamento em torno de
um aerofdlio com slat.

Os resultados obtidos apresentaram-se satisfatérios quando comparados a
resultados experimentais.

ABSTRACT

In the first stage of the project, with the objective of validating the calculation
method, the aeroacoustic problem, generated by the air flow around of a cylinder, is
analyzed. For the realization of this study, FLUENT commercial software is used and
for elaboration of the domain computational mesh, I[CEM commercial software is
adopted. After of the methodology validation of the aeroacoustic problems, the flow
around an airfoil with slat is analyzed. Several meshes were tested together with
optional models in FLUENT. The obtained results were satisfactory when compared to
experimental results.
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1. INTRODUCAO DO PROJETO

Neste capitulo serdo apresentados o contexto em que se insere o projeto, a

necessidade a ser suprida e os objetivos a serem atingidos.

1.1. Introducao

A produgdo de aeronaves civis no pais torna-se, cada vez mais, uma industria
estratégica fundamental para a autonomia e desenvolvimento sustentdvel da nacdo.
Buscando auto-suficiéncia no que se refere a concepgdo, projeto e certificacio de
aeronaves, o Brasil, liderado pela Embraer, tem alcancado metas de comercializagao de
avides crescentes em mercados antes ndo atingiveis. O sucesso da Embraer teve como
origem avangos extraordindrios da tecnologia brasileira, motivando e movimentando
diversos setores tecnoldgicos adjacentes ao aerondutico. Este esfor¢o ja rende resultados
de sucesso e outros muito promissores, colocando o Brasil na posicdo mundialmente
reconhecida como um dos maiores fabricantes de aeronaves de até 110 passageiros.

Um novo desafio surge para o desenvolvimento do setor aerondutico: os limites
e requisitos para os niveis de ruido externo tanto para certificacdo quanto para operagao
de aeronaves em aeroportos tém se tornado cada dia mais restritivos devido,
principalmente, a pressdes das comunidades preocupadas com a melhoria da qualidade
de vida nas cidades. Embora as aeronaves, e especialmente os motores, tenham se
tornado cada dia mais silenciosos devido ao progresso tecnoldgico, a sensacdo de
incomodo tem aumentado devido ao aumento do trafego aéreo. Dentro deste contexto,
novos requisitos para ruido externo, ainda mais restritivos que os atualmente
estipulados, ja estdo em vigor desde Janeiro de 2006 (ref. [1] e [2]) e a discussdo para
um préximo requisito ja prevé outra reduciao de 5 a 10 EPNdB para Janeiro de 2015 -
2020.

O historico da reducdo dos niveis de ruido externo ao longo dos anos é mostrado
na Figura 1. As metas de reducdo de ruido externo de dois projetos temadticos
atualmente em andamento nos Estados Unidos (“Advanced Subsonic Technology e
Quiet Aircraft Technology”) também estdo colocadas no mesmo grafico em vermelho.

A meta principal do projeto Advanced Subsonic Technology é desenvolver tecnologias
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de reducdo de ruido de 20dB’s até 2020, em relagdo as tecnologias de 1997. Os
principais pontos pesquisados para a reducdo de ruido neste projeto sdo mostrados na
Figura 2.

Neste cendrio, tanto na Comunidade Européia quanto nos Estados Unidos,
diversos projetos tém sido realizados associados a ruido externo. Destaca-se aqui, 0o
SILENCE(R), que é o maior projeto temdtico em ruido externo de aeronaves suportado
pela Comunidade Européia envolvendo 51 empresas de 14 paises com um or¢amento de
mais de 110 milhdes de euros (50% suportado pela Comunidade Européia). Seu
objetivo principal é validar tecnologias de reducdo de ruido visando operagdes com

aeronaves mais silenciosas em até 6 dBs em 2008.

Assim, os limites de ruido de operacdo e certificacdo cada vez mais restritivos
tétm tornado a tecnologia de projetar aeronaves de baixo ruido um diferencial

competitivo importante na disputa por clientes.

O continuo desenvolvimento de motores tem os tornado mais silenciosos ao
longo dos anos, fazendo com que o ruido aerodindmico torne-se uma importante fonte
de ruido comparavel ao préprio motor nas condi¢des de pouso. Assim, para as novas
aeronaves, deve-se focalizar no ruido aerodinamico tanto quanto no do motor como
fonte importante de ruido. Além disso, a experiéncia da EMBRAER na concepc¢io de
aeronaves demonstra que a empresa precisa ter dominio sobre o quesito ruido de motor
para poder discutir e influenciar tecnicamente em pé de igualdade com seus

fornecedores.
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NOISE REDUCTION
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FIGURA 2. FOCOS DE MELHORIA PESQUISADOS NO PROJETO ADVANCED SUBSONIC TECHNOLOGY.

Para aeronaves de maior porte, com motores mais potentes, a questdo do ruido

externo tem se mostrado critica, mesmo para os limites atuais (ICAO Chapter 3). Uma

outra questdo igualmente importante se refere a requisitos de clientes e de aeroportos

relativos a ruido externo, exigindo assim um maior suporte por parte da EMBRAER.

Atualmente, parte do estudo e avaliacdo dos niveis de ruido externo dos avides

EMBRAER sio realizados predominantemente por consultores externos internacionais.

Tal abordagem traz como conseqii€éncia algumas dificuldades e até mesmo lentidao de

respostas para situagdes criticas, como € o caso das modificacdes aerodinamicas e de

motor para melhoria dos niveis de ruido externo. Como exemplo, este procedimento

dificulta atividades de:

e Avaliacdo da real situacdo do avido quanto aos requisitos de aeroportos;

e Avaliacio da confiabilidade dos niveis de ruido estimados pelos

fornecedores de motores;
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¢ (Conhecimento das contribui¢des do ruido do motor e aerodinamico na

metodologia usada;

e Avaliacio de melhoramentos (motor e aerodindmico) nos niveis de

ruido;

Assim, a necessidade de uma atuacdo técnica maior junto aos fornecedores de
motor e no projeto aerodindmico da aeronave se mostra cada vez mais premente. Esta
atuacdo técnica dar-se-4 por meio da implementacao de melhores préticas de projeto
com foco em baixo ruido na concep¢do e desenvolvimento do produto, uso de
ferramentas numéricas, analiticas e experimentais para predicdo de niveis de ruido e de

sua reducao.

Uma outra questdo € que toda modificacdo que altere a geometria externa da
aeronave, ou os niveis de ruido emitidos por motor e APU, deve passar por uma
avaliacdo e substanciacdo, para as autoridades, do impacto nos niveis certificados de
ruido externo, antes realizada somente por consultores e agora parcialmente pela

Embraer.

E importante destacar que ainda ndo existe na concep¢io e no projeto
aerodinamico das aeronaves e dreas afins a cultura do uso de praticas de projeto para
baixo ruido externo. Além disso, ndo existe ainda uma metodologia de avaliacdo bem
desenvolvida de impacto de melhorias aerodinamicas no ruido externo. Geralmente,
muitas das alteragdes foram avaliadas e validadas via ensaios em v6o resultando em

elevado custo.

Atualmente com o avanco dos computadores, as tecnologias baseadas em CFD
(Computional Fluid Dynamics) tornaram-se capazes de analisar problemas
aerodinamicos, sendo esta uma solucdo barata para se validar os diversos estudos e
modificagdes em aeronaves a fim de se resolver os problemas de ruidos mencionados

até agora.

Porém os estudos baseados em CFD ainda estdo num processo de confirmagdo
de resultados na drea aeroacustica e é dentro deste contexto que se encaixa este trabalho

de conclusio de curso. Portanto, serdo estudados e simulados através do software
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comercial Fluent a fisica e os resultados dos escoamentos ao redor de um cilindro e de

um aerofélio com slat.

1.2. Objetivos

O primeiro objetivo deste trabalho € explicar os diversos fendmenos envolvidos
em escoamentos aeroacusticos ao redor de corpos assim como os métodos envolvidos
neste processo, sejam eles as equacdes que governam tais escoamentos como Os
processos matematicos e numéricos que conseguem resolver tais equacoes.

Ap6s o entendimento de todo o processo entramos no segundo e principal

objetivo do trabalho que € a simulagdo numérica através do software Fluent do

escoamento aeroacustico ao redor de um cilindro e de um aerofélio com slat.
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2. FORMULACAO DO ESCOAMENTO AO REDOR DO CILINDRO

O objetivo de se analisar o escoamento ao redor de um cilindro foi o de se
aprender o0s processos envolvidos em uma simulacio numérica e entender o
funcionamento dos dois softwares comerciais utilizados no projeto, Fluent e o Icem.

Entdo era necessdria a utilizacdo de um caso ja amplamente estudado no mundo
académico, um caso que possuisse um banco de dados suficiente para que os métodos
aprendidos no processo de estudo pudessem ser validados.

O caso que se encaixou nesse perfil serd discutido abaixo da Figura 3, que possui

o dominio utilizado nessa anéalise.

Ug
N
— 5d
— >
d
— > R

s N/ 20d

FIGURA 3. GEOMETRIA DO PROBLEMA PARA O CASO DO CILINDRO.

O caso a ser analisado é o de um cilindro de 19 mm de didmetro dentro de um
escoamento de 69,2 m/s, o que nos d4 um Reynolds de aproximadamente 90.000 e um
nimero de Mach de 0,2, para tanto a geometria considerada para a criacdo das malhas
possui distancias de 5d para frente, para cima e para baixo do cilindro e 20d para tras,
conforme a Figura 3. As simulagdes sao bidimensionais.

Baseadas no esquema da Figura 3 foram feitas duas malhas, uma que se utiliza
da lei de parede do Fluent e outra que ndo usa tal funcdo, essas diferencas serdao

explicadas no préximo tépico.
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2.1. Estimativa da espessura da Camada Limite e y*

Um fator importante na constru¢do de malhas € saber quantos elementos deseja-
se colocar dentro da camada limite. Sabemos que a camada limite laminar, segundo

Blasius [3], € aproximada por:

= |

Re

mas como estamos lidando com um cilindro podemos aproximar a camada limite por:

5
Re, ’

9
d

entdo tem-se que 0=0,32 mm, para o caso apresentado acima. Este valor é

apenas uma estimativa para avaliacdo do nimero de elementos da malha que deverao
estar presentes na camada limite.

Dependendo da quantidade de elementos nessa regido, ou mais especificamente
do y*, que serd abordado em breve, o Fluent decide se utiliza uma fung¢do de parede para
descrever o comportamento da camada limite ou se a calcula junto com o resto do
escoamento.

O y" e o u” sdo adimensionais utilizados para o estudo dessa regido préxima ao

corpo e sdo definidos por:

U, u T ; .
y = Y ,com u" =—,sendo u, = |—,onde p € a densidade,
\Y u, \ o

sendo u. a velocidade de atrito que € definida dessa forma porque a quantidade
T, ) s .. -
—~ ocorre freqiientemente nas rela¢cdes empiricas em escoamentos de camada limite

turbulenta.

No célculo da velocidade de atrito encontra-se o termo 7, , que € o cisalhamento

na parede, dado por:
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porém, com essa equacdo nio é possivel calcular o cisalhamento, pois ndo se conhece o
perfil de velocidade, entdo para suprir essa deficiéncia existem vérias relagdes empiricas
que fornecem valores para o coeficiente de atrito, sendo uma que fornece resultados

muito satisfatérios apresentada abaixo [3]:

0.455
Cr = 2
7 (In0.06Re )

logo,

7,=05¢, p-UZ

A relacdo entre y+ e u+ € uma forma de se descrever a camada limite de forma
adimensional, existem vérios resultados empiricos que fornecem essa relacao, a Figura

4 apresenta o resultado do trabalho de Schlichting [4].

1
law-of-the-wall zone '
1
20F I
1
1 1
1 1
1 1
151 : :
1 1
+ 1 1
L 1 I 1
1 1 1
10 “v | ;
1 1 1
1 1
1 1 1
. 1 buffer lod-law zone 1 outer

g | Viscous sublayer —— 9 ! region _
' I '
1 1 1
1 1 1
1 ' 1

L L 1 L | | | L L I | L 1 1 T R B
10° 10’ 107 10°

+

y
FIGURA 4. RELACAO ENTRE U+ E Y+. FONTE SCHLICHTING [4].
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A funcdo de parede do Fluent segue a relacdo mostrada na Figura 4 e ela s6 é
utilizada quando o nosso caso e malha possuirem um y" maior que aproximadamente 5.

au

dy

A tensdo cisalhante na parede € dada por 7, = - , como mencionado

y=0
anteriormente, se a tensdo for calculada de forma direta, a variagdo da velocidade em y

u primeiro—elemento —u parede (O)

- ou
serd interpolada por uma reta (— =
y y primeiro—elemento y parede

), porém se for utilizado

uma lei de parede, a fungdo da velocidade por y serd dada por uma aproximagdo
experimental, como apresentado na Figura 4.

Entdo para fins de comparagdo foram feitas duas malhas para o caso do cilindro,
uma com um y+ de aproximadamente 3, que calcula a camada limite, e outra com um

y+ préximo de 80, que se utiliza da funcdo de parede mencionada acima.

2.2. Malhas computacionais do cilindro

Como dito anteriormente, para a andlise do escoamento em torno de um cilindro
foram utilizadas duas malhas, onde ambas foram geradas pelo programa Icem.
Segue aqui a primeira malha, mostrada na Figura 5, que possui 34.894

elementos, um y+ de 80 e 180 pontos em torno do cilindro, denominada de “malha A”.

FIGURA 5. MALHA COMPUTACIONAL A.
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A Figura 6 mostra em detalhe a regido préxima ao cilindro.

FIGURA 6. DETALHE DA MALHA A.

A Figura 7 mostra a segunda malha utilizada com 68.284 elementos, um y* de 3

e 240 pontos em torno do cilindro, denominada de “malha B”.

FIGURA 7. MALHA COMPUTACIONAL B.

A Figura 8 apresenta em detalhe a regido préxima ao cilindro da malha B.
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FIGURA 8. DETALHE DA MALHA B.

Para a constru¢@o das malhas no Icem e sua avaliacdo no Fluent foram utilizados

0s seus tutoriais, ref [5, 6].

2.3. Modelos de turbuléncia

Nas solugdes da velocidade e pressdo do escoamento sdo utilizadas as equacdes
de Navier-Stokes e da continuidade [3].

O Fluent utiliza as equacdes de Navier-Stokes com os vdrios pardmetros
substituidos pelos seus respectivos termos médios mais seus valores oscilantes, o que
gera uma nova formulagdo, que apresenta a mesma configuracao das equacdes originais,
em relacdo as médias das varidveis, mais um novo termo, com a parte oscilante, que é
conhecido como tensor de Reynolds [3].

A parte média das equagdes € resolvida de forma direta por toda a malha, porém
quando se calcula o tensor de Reynolds do mesmo jeito, encontra-se um grande
problema de recursos computacionais, devido a grande quantidade de memodria de
armazenagem demandada para este cdlculo.

Para casos muito simples os computadores atuais conseguiriam calcular o tensor
de Reynolds de forma direta, entretanto para problemas de engenharia o grau de
complexidade ndo permite a utilizacdo desse método, entdo para suprir essa deficiéncia
foram criados vdrios modelos de turbuléncia que modelam esse tensor ao invés de
calculé-lo.

Nesse trabalho foram aplicados trés modelos de turbuléncia, o k-w SST, o LES e
o DES, a explicacdo destes modelos foi baseada na ref [5].
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2.3.1 “Large Eddy Simulation” - LES (simulacdo dos maiores turbilhoes)

Escoamentos turbulentos sdo caracterizados por possuirem uma ampla escala de
turbilhdes.

Em teoria € possivel resolver de forma direta todo o espectro de turbuléncia,
usando o conhecido método direto de simulacdo (DNS). Entretanto como dito
anteriormente, para problemas de engenharia esse método ndo € vidvel
computacionalmente, pois o custo é proporcional a Re”.

O modelo LES resolve diretamente as maiores escalas dos turbilhdes, enquanto
as menores escalas sdo modeladas. Os principios pelos os quais o LES consegue gerar
bons resultados estdo a seguir:

¢ Momento, massa, energia, e outros escalares sdo transportados em sua
maior parte por grandes escalas.

® Pequenas escalas sdo menos dependentes da geometria, sao mais
isotropicas, sendo consequentemente mais universais.

¢ (Grandes escalas sdo mais dependentes do problema, elas estio ligadas
com a geometria, condi¢des de contorno e o fluido.

¢ A chance de se achar um modelo de turbuléncia universal para as
pequenas escalas € muito maior.

Resolvendo apenas as grandes escalas, podemos utilizar malhas mais leves e
maiores passos de tempo. Entretanto LES ainda precisa trabalhar com malhas mais
refinadas do que os outros modelos de turbuléncia que modelam todo o espectro
(RANS).

As equagdes que governam o método LES sdo obtidas do filtro das equagdes
dependentes do tempo de Navier-Stokes. O processo de filtro efetivamente corta as
escalas menores que o comprimento do filtro ou que o espacamento da malha usado nas
contas. O resultado sdo equagdes que governam as maiores escalas.

Um filtro pode ser definido como [5]:

ﬁm:ﬁﬁfﬂmin

onde D € o dominio do fluido, e G € a funcao filtro que determina o tamanho de escala a
ser resolvido. No Fluent, a discretiza¢do dos volumes finitos implica que a operagao de
filtro seja:

_ 1
mm=Emewﬂ X' €V

onde V € o volume de uma célula computacional. Portanto a fun¢do G(x,x") utilizada
aqui é:
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_ N LV, X eV
G[_}L.}L_]{ 0. 2V

TR

As menores escalas resultantes do filtro sdo desconhecidas e serdo modeladas
através das hipoteses de Boussinesq, que sdo utilizadas nos outros métodos que
modelam toda a faixa de turbilhdes.

O Fluent oferece trés modelos, o “Wall Adapting Local Eddy-Viscosity model”
(WALE), o “Locally Dynamic Smagorinsky model” (LDS) e o “Smagorinsky” model,
que de acordo com Ton et al. [7], esses trés modelos ndo geram grandes diferencgas de
resultados entre si.

2.3.2 k-w SST

Este modelo € do tipo RANS, pois modela toda a faixa turbulenta.

O modelo do k-w SST [5] é baseado nas equacgdes da energia cinética da
turbuléncia (k) e na sua taxa especifica de dissipa¢ao (w), formando o k-w padrao, com
a adi¢do ao modelo padrao da variagdo chamada de “Shear-Stress Transport” (SST), que
¢ um termo extra na equacdo de w, que garante que as equacgdes do modelo se
comportem apropriadamente tanto nas zonas proximas a parede como nas zonas
distantes.

2.3.3 “Detached Eddy Simulation” - DES

O modelo DES pertence a classe de modelos de turbuléncia usualmente
denominados de acoplamento LES/RANS. A idéia principal desse método é combinar
os modelamentos de turbuléncia RANS com LES para aplica¢des que o LES cléssico
ndo ¢ muito eficiente.

Neste trabalho foi utilizado o DES baseado no modelo de uma equagdo do
Spalart-Allmaras.

O modelo Spalart-Allmaras padrio usa a distancia a parede mais préxima como
defini¢do para um comprimento de escala d, que desempenha um papel importante na
determinac¢@o da producao e destruicdo da viscosidade turbulenta (ver se¢ao 2.3.3.1). O

modelo DES, proposto por Shur et al. [6] substitui este d por um novo d | definido
como:

d = min(d,C, A)

onde o espagamento da malha, A, é baseado no maior comprimento da célula nas
direcdes x, y ou z. A constante empirica C,,, tem o valor de 0,65.
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Portanto para regides bem refinadas no dominio, ou seja, regides capazes de
capturar de forma direta o fendmeno da turbuléncia (para grandes escalas), o
comprimento de escala d utilizado nas equagdes do modelo Spalart-Allmaras serd muito
pequeno, o que aumentard a viscosidade turbulenta, diminuindo o valor do tensor de
Reynalds.

Na prética os modelos RANS sdo baseados na hipétese de Boussinesq, portanto
o tensor de Reynalds é calculado da forma

= g (X
p i ltlt ax

J

ou

9,

j 2 aui
——(pk —H)0,,

a partir desta formula os modelos RANS modelam valores para a viscosidade e energia
cinética turbulentas e assim calculam o tensor de Reynalds que faz parte das equacdes
médias de Navier Stokes, portanto aumentar a viscosidade turbulenta a ponto de matar a
influencia do tensor de Reynalds significa resolver a equagao média de Navier Stokes
sem o seu tensor, ou seja, resolver a equagcdo normal de Navier Stokes (ndo média) e
assim utilizar o método LES, que calcula de forma direta as grandes escalas turbulentas.

7z

Entdo é através da varidvel 4 e da malha que o simular ird selecionar que
modelo de turbuléncia serd aplicado ao escoamento.

2.3.3.1 Spalart-Allmaras

Os modelos de turbuléncia que empregam a hipétese de Boussinesq (k-w, k-€),
tem como principal problema modelar a viscosidade e a energia cinética turbulentas. O
modelo Spalart-Allmaras negligencia a energia cinética turbulenta e resolve apenas uma
equacdo de transporte para uma forma modificada da viscosidade turbulenta.

Sendo essa equagdo de transporte idéntica a da viscosidade turbulenta, exceto
para regides proximas a parede (regido afetada pela viscosidade cinematica). Essa nova

forma foi definida como v e a sua equagdo de transporte encontra-se abaixo:

d, -~ 0d - 1, 0 - dV ov
g(pv)"'a—xi(PUMJ=Gv+O_—~[g{(ﬂ+/00)g}+cth(gj)z]—7’u+S;

v J J

onde G, ¢ a producdo de viscosidade turbulenta e Y, € a destruicdo da viscosidade
turbulenta que ocorre nas regides proximas a parede devido ao bloqueio da parede e ao

amortecimento viscoso. O- e Ci» sdo constantes e V & a viscosidade cinemitica. S. é
v v

um termo fonte definido pelo usudrio do software.
A parir desta forma modificada a viscosidade turbulenta é dada por
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onde o termo f,, é o amortecimento viscoso definido por

X3
Jon =37
X +C,,
c
x=2
v

O termo de produgdo, G, , € modelado como

Gv :Cblp‘g"{)
onde
p v
SES+k2d2 oo
€
X
fvz :1

1+ Xf,,

C,, e k sdo constantes, d € a distancia da parede, e S € a medida escalar do tensor
deformacdo. No modelo original, S é baseado na magnitude da rotacionalidade

2'Qlfi'Qij
onde Ql.j ¢é a rotacionalidade definida como
_L 0w o,
Y2 ox ; ox

onde a rotacionalidade é criada.

A justificativa da expressdo de S estd no fato de que em escoamentos préximos a
parede, regido de maior interesse quando o método foi criado, a turbuléncia s6 aparece

24
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O termo de destrui¢ao € dado por

()
Yv = Cwlﬁ‘w (3)2

onde

Sk*d?
C,.,C,, e C, ,sdoconstantes, S € o mesmo do termo de producdo.

Observam-se nos termos de producdo e destruicdo da viscosidade turbulenta o

aparecimento da varidvel S, que é calculada em funcdo da distancia a parede d, sendo
esse termo modificado na utilizacdo do modelo de turbuléncia DES, como mencionado
anteriormente.

2.4. Condicoes de contorno

As condi¢des de contorno sdo parametros fundamentais para uma simulacao, ndo
definir corretamente estas condicdes pode significar na simulacdo de um caso
totalmente diferente do desejado, como pode também gerar grandes erros no resultado
final.

Sdao as condicdes de contorno que dizem ao simulador quais sdo as
caracteristicas de entrada do escoamento, as de saida, se temos corpos imersos, se temos
geradores de calor, fontes de fluido, etc. Ou seja, sdo através dessas condi¢des que o
simulador interpreta perfeitamente o que cada componente da malha representa.

Neste trabalho foi utilizada na entrada do escoamento a condi¢do ‘“velocity
inlet”, na saida, a condig¢do “pressure outlet”, nas laterais do dominio superior e inferior
foi usado “symmetry” e no cilindro foi definido “wall”.

2.4.1. “Velocity inlet”

A condicdo de contorno ‘“velocity inlet” é usada para definir a velocidade do
escoamento, assim como todas as suas propriedades escalares relevantes, na borda de
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entrada do escoamento. As propriedades de estagnacdo nao estdo fixadas, portanto elas
podem atingir qualquer valor necessdrio para prover a distribuicdo de velocidade
desejada.

Esta condicao foi feita para trabalhar com escoamentos incompressiveis, e seu
uso em escoamentos compressiveis pode levar a resultados nao fisicos, uma vez que as
propriedades de estagnacdo podem atingir qualquer valor.

Aconselha—se também a ndo utilizagdo desta condicdo préxima a obstrugdes
sOlidas, pois isso podera levar a valores ndo fisicos para as propriedades de estagnagao.

2.4.2. “Pressure outlet”

A condicdo de contorno “pressure outlet” requer a especificagdo da pressao
estdtica na borda de saida do escoamento. O valor especificado da pressdo estdtica s6 €
utilizado enquanto o escoamento for subsonico. Quando o escoamento ficar localmente
supersonico, a pressdao especificada ndo € mais utilizada, a pressdo, assim como as
outras propriedades, serdo extrapoladas do interior.

2.4.3. “Wall”

A condicdo “wall” mostra quais regides se comportam como parede, o que
descreve o comportamento necessdrio para o cilindro neste trabalho.

2.4.4. “Symmetry”

Utiliza-se a condi¢do de simetria para uma borda em que se deseja que os
gradientes normais a ela sejam nulos, ou seja, é como se essa borda fosse uma parede
totalmente lisa, que permitisse o escorregamento total do fluido. Para tanto € necessario
que o escoamento seja paralelo a essa fronteira.

2.5. Formulacio acustica do problema

A disciplina de acustica, que € o estudo de ondas de pressdo nos fluidos, esta
intimamente ligada a dindmica dos fluidos. Muitos sons que sdo tecnologicamente
importantes nas aplicagdes industriais sdo gerados e propagados em escoamentos de
fluidos. O fendmeno associado com o som pode, portanto ser entendido e analisado em
estruturas gerais da dinadmica dos fluidos. As equacdes que governam a acustica sdo as
mesmas que governam o escoamento de fluidos. Apesar desta estreita relacao, a solugao
numérica do problema de aeroacustica envolve desafios considerdveis. Resolver o
problema de geracdo de ruido implica em sermos capazes de solucionar o problema de
turbuléncia com uma considerdvel precisao. O maior desafio na predicdo numérica de
ondas de som deve-se ao fato de que estas possuem muito menos energia do que os
escoamentos de fluidos. A propagacdo do som gerado, por sua vez, implica na utilizagao
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de malhas computacionais que devem se estender até pontos distantes. Devido a esses
fatos, técnicas especificas numéricas sdo utilizadas para problemas de aeroacustica
computacional.

Existem quatro abordagens bdsicas para simular numericamente campos
aeroacusticos utilizando-se ferramentas de CAA. Ordenando do maior ao menor esfor¢co
computacional e da maior a menor generalidade, em primeiro lugar estd o calculo direto
do ruido de origem aeroactstico ou DNC, sigla que provém de “Direct Noise
Computation”. Nesta abordagem, a geracdo e a propagacdo do ruido sdo resolvidas
simultaneamente integrando-se numericamente as equacdes de Navier-Stokes em
regime nao-permanente, utilizando-se algoritmos e malhas de alta resolugdo e passo de
integracdo temporal suficientemente pequeno para representar a escala de tempo da
propagacdo das ondas de pressdo. Em aplicagdes praticas do método direto, muitas
vezes sdo utilizados algoritmos de alta resolu¢dao capazes de modelar turbuléncia, tais
como DES (“Detached Eddy Simulation”) ou LES (“Large Eddy Simulation’). O maior
inconveniente desta metodologia reside no fato que ela necessita de recursos
computacionais intensivos, com diversos processadores e memodria RAM de grande
capacidade.

A segunda forma de abordar problemas aeroacusticos € feita através dos
métodos hibridos, onde a geragdo do ruido € desacoplada da propaga¢ao do mesmo.
Nesta abordagem a fonte é caracterizada através de uma simulacdo tipo LES/DES e a
propagacdo € feita utilizando-se o campo de pressdo ndo estaciondrio fornecido pela
simulacdo LES/DES como dado de entrada para aplicativos que resolvem a equacdo de
onda para geometrias com reflexao e/ou difracdo ou a equacdo de Ffowcs Williams e
Hawkings para os casos menos complexos [5]. Essas metodologias sdo encontradas no
Fluent, e neste trabalho foi utilizado o modelo de Ffowcs Williams e Hawkings.

Em terceiro lugar estdo os métodos cldssicos da aeroactstica, onde a fonte é
caracterizada através de uma simulacdo do tipo RANS, e através de analogias, €
possivel determinar o nivel de ruido associado a um determinado nivel de turbuléncia.
Dentro deste contexto (RANS), também € possivel utilizar o conceito de turbuléncia
sintética, que através de equacgdes de perturbacdo, permitem determinar o ruido
associado as escalas ndo resolvidas do campo médio aerodinamico.

A quarta abordagem também estd baseada em uma simula¢do do tipo RANS
para o campo aerodindmico em conjunto com modelos simplificados de banda larga
para a fonte que permitem determinar a localizacio e intensidade relativa da mesma.

2.5.1 Analogia de Lighthill

Pés segunda guerra, como tentativa de se reduzir o ruido proveniente de turbo
reatores surgiu a analogia de Lighthill [8]. Embora sua derivagao a partir das equagdes
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de Navier-Stokes possa ser realizada sem a necessidade de aproximacdes o seu uso
requer que o observador esteja em uma regiao onde o fluido € homogéneo e o campo de
velocidade nulo.

Os conceitos apresentados por Lighthill constituem a base de muitos métodos
modernos de previsdo de ruido aerodinamico.

A analogia de Lighthill foi estendida por Ffowcs Willians e Hawkings para lidar
com paredes mdveis e fontes em movimento.

O modelo de Ffowcs Willians e Hawkings existente no FLUENT se aplica
apenas para a propagacdo de som através de um meio fluido sem obstrugdes,
possibilitando seu uso na previsao do ruido gerado por veiculos em campo aberto. Dada
sua constru¢do, o modelo ndo € capaz de representar a propagagao de sons em dutos ou
meio fluido limitado por paredes, como no caso de sistemas de climatizacdo ou interior
de cabines de aeronaves.
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3. RESULTADOS

Nesta secao serdo apresentados todos os resultados obtidos para as duas malhas
mostradas no Capitulo 2.2.

Para a validacdo dos resultados obtidos, serdo expostos a seguir os resultados
experimentais encontrados na literatura para a configuracio apresentada.

3.1. Resultados experimentais

Em primeiro lugar é importante se fazer uma andlise qualitativa do problema,
verificar se o escoamento obtido realmente possui o formato dos escoamentos reais.

Essa primeira validacdo pode ser feita através da Figura 9, que mostra os
diversos escoamentos existentes em fun¢do do numero de Reynolds.

l_"" wl L4
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(@40 <Re,; <150 esteira (dy 150 <Re,; <3107 esteira

laminar de virtices turbulenta de vattices
(e) 3-10° <Re, <3.5.10° ® 3.5.10% <Re, reestabilizagio

escoamento cadtico devido a da esteira turbulenta

transicdo turbulenta da camada lmdte
FIGURA 9. ESCOAMENTOS EXISTENTES EM FUNCAO DO NUMERO DE REYNOLDS.

O caso em questdo apresenta numero Reynalds de 90.000, se enquadrando no
escoamento representado pelo item (d) da Figura 9.

A Figura 10 apresenta a visualizacdo do escoamento em torno de um cilindro
(método ““spark shadow graph”); cujo Reynolds é de 110.000, o Mach de 0,45 [9].
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FIGURA 10. ESCOAMENT EM TORNO DE UM CILINDRO (RE=110.000).

Apd6s uma analise qualitativa, podem-se comparar os parametros numéricos que
diferenciam um escoamento. Sdo esses os coeficientes de sustentacdo (Cl) e arrasto (Cd)
e o numero de Strouhal que relaciona a freqiiéncia de emissdo de voértices com a
velocidade do escoamento:

si=1
Vv
Os dados do nimero de Strouhal foram retirados do trabalho de Norberg (2003)

[10], e se apresentam na Figura 11.
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FIGURA 11. NUMERO DE STROUHAL. FONTE NORBERG (2003) [10].

Pode-se verificar que para o Re de 90.000 temos um St de aproximadamente
0,19.
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Ja os dados do Cd foram extraidos do trabalho do Schlichting (1987) [4], e
podem ser vistos na Figura 12.
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FIGURA 12. COEFICIENTE DE ATRITO EM FUNCAO DE REYNOLDS. FONTE SCHLICHTING (1987) [4].

Pode-se visualizar que o valor médio de Cd esta em torno de 1,2, mas para o
estudo mais completo do escoamento é necessdrio também se conhecer a variacdo do
coeficiente de arrasto, por este se tratar de um caso com geragdo oscilante de vortices e,
portanto, de um problema oscilatério.

A Figura 13, retirada do trabalho de West (1993) [11], mostra as variagdes no
Cd em funcdo de Re.
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FIGURA 13. COEFICIENTE DE ARRASTO EM FUNCAO DE REYNOLDS. FONTE WEST (1993) [11].

Observa-se o valor de 0,16 para a variacdo do Cd, ou melhor dizendo, do Cd’.
Por fim verifica-se na Figura 14 o grifico com os picos do coeficiente de
sustentacdo que tem como fonte o artigo do Norberg (2003) [10].
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FIGURA 14. COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DE RE. FONTE NORBERG (2003) [10].

Tem-se dessa fonte um valor de 0,4 para o CI’.

Nao sdo necessdrios valores experimentais para o Cl (médio), pois fisicamente

sabe-se que este valor € zero, por se tratar de um escoamento em torno de um cilindro.

Uma vez que se trata do mesmo caso e das mesmas configuragdes utilizadas

neste trabalho, A Tabela 1 apresenta a comparacdo dos valores pesquisados e as
respostas obtidas pelo caso do tutorial do Fluent [5].

TABELA 1. COMPARACAO DOS COEFICIENTES COM O TUTORIAL DO FLUENT.

Varidveis do problema Artigos Tutorial [5]
St 0,19 — Ref[10] 0,25
Cd 1,20 — Ref[4] 1,27
Cd’ 0,16 — Ref[11] 0,27
cr 0,40 — Ref[10] 1,16

Ap6s ser confirmada a boa representatividade da simulagdo do escoamento,
podemos calcular os dados acusticos e compard-los com a literatura, para este trabalho
especificamente serdo consultadas as respostas obtidas pelo artigo do Revell et al (1977)
[12]. Na Tabela 2 estdo representadas as OASPL (“overall sound pressure level”)
experimentais para receptores a distancias de 35 e 128 didmetros do artigo do Revell
com um cilindro de envergadura de 26,3 didmetros e os dados do tutorial do Fluent para
as mesmas distancias, mas com envergadura de 5 didmetros.
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TABELA 2. COMPARACAO DAS OASPL ENTRE O TUTORIAL E REVELL.
Distancia dos receptores Tutorial (dB) [5] Revell (dB)[12]
35D 115,7 117,0
128D 104.,4 110,0

Pode parecer estranho se mencionar a envergadura do cilindro para um caso 2D,
como foi feito acima, porém essa envergadura que na verdade é conhecida como
correlagdo de envergadura da fonte € necessdria para que se possa calcular o som
emitido por um escoamento 2D. O Fluent assume que a fonte de som esta perfeitamente
correlacionada dentro do valor especificado da correlagdo de envergadura.

3.2. Simulagoes 2D

E importante salientar que os resultados das simula¢des 2D do Cd, Cd”, Cl e Cl’
serdo superestimados em relagcdo as simulagdes em 3D ou a resultados experimentais, e
portanto serd normal neste trabalho encontrar esses dados maiores que o esperado mas
sempre proximos, dentro da mesma ordem de grandeza.

Esse fendmeno ocorre porque em simulacdes 2D perde-se a profundidade do
problema, entdo os dados calculados no plano sdo extrapolados para se obter uma
informacao nas trés dimensodes, com isso efeitos em 3D sao perdidos.

Na verdade o que ocorre € que em problemas 3D o que estd acontecendo em um
plano ndo precisa estar acontecendo em outro plano, e como em 2D ¢é feita essa
aproximacao os seus resultados sao sempre maiores.

3.3. Resultados obtidos com as malhas A e B

Todos os resultados foram obtidos através do programa Fluent, como dito
anteriormente, e aqui estardo presentes quatro simulacdes, duas com a malha de 34894
elementos, denominada de malha A, e outras duas com a malha de 68.284, denominada
de malha B.

Todos os resultados foram configurados com as condi¢cdes de contorno do
Capitulo 2.4, e para a formulagdo acustica utilizou-se o modelo de Ffowcs Willians e
Hawkings.
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3.3.1 Simulagdo da malha A com o modelo LES

Essa simulacdo foi a primeira que gerou resultados satisfatdrios, para tanto foi
utilizada as configuracOes apresentadas pelo tutorial do Fluent [5], pois essa era uma
etapa em que se desejava a validacdo da malha e, consequentemente, a confirmagdo se o
processo de fabricacdo de malhas foi corretamente estabelecido.

Primeiramente, foram simuladas 4.000 iteracdes com um passo de tempo de Se-
06s, para a obteng@o dos parametros do escoamento.

Ap6s as 4.000 iteracdes foi verificado se o escoamento tinha sentido fisico, e
essa verificacdo foi feita através da visualizacdo do campo de pressdo estdtica como
mostra a Figura 15 e do campo de vorticidade na Figura 16.
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FIGURA 15. CAMPO DE PRESSA ESTATICA (PASCAL) — MALHA A (LES).

FIGURA 16. CAMPO DE VORTICIDADE (1/S) — MALHA A (LES)

Pode-se perceber que a esteira de vortices estd de acordo com a descrita pela
Figura 9 da secdo 3.1. Portanto, com um resultado fisicamente vidvel foi feita a
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comparacdo quantitativa com os valores experimentais mostrados anteriormente e
verificou-se, como podem ser vistos nas Figuras 17 e 18 e na Tabela 3, que os
coeficientes de sustentacdo e arrasto sdo plausiveis.
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FIGURA 17. COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA A (LES).
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FIGURA 18. COEFICIENTE DE ARRASTO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA A (LES).

TABELA 3. COMPARACAO DOS COEFICIENTES COM O PRESENTE CASO — MALHA A (LES).

Varidveis do problema Artigos Tutorial [5] Resultados
Cd 1,2 — Ref[4] 1,27 0,89
Cd’ 0,6 — Ref[11] 0,27 0,11
Ccr 0,4 — Ref[10] 1,16 0,98

Podemos reparar que os valores de Cd e Cd’ estdo menores que os valores

encontrados experimentalmente e de acordo com o capitulo 3.2 sabemos que isso é
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impossivel, porém apds ser feita uma andlise do caso foi descoberto que a camada limite
na simulagdo se separou de forma atrasada, diminuindo assim o valor do Cd e Cd’.

Na Figura 19 abaixo encontram-se o ponto de separacao da camada limite da
simulacdo circulado em vermelho e a regido ao qual se espera que a camada limite se
separe circulada em azul.

FIGURA 19. SEPARACAO DA CAMADA LIMITE PARA A SIMULACAO DA MALHA A COM O MODELO LES.

Apesar dessa tardia separacdo da camada limite, os resultados ainda se
apresentam satisfatdrios, entdo foram feitas mais 4.000 iteracdes com o mesmo passo de
tempo para o cdlculo dos dados acusticos, esse processo serd melhor explicado
posteriormente.

O numero de Strouhal que representa o sistema pode ser calculado através do
grafico da densidade de poténcia espectral do coeficiente de sustentacdo pelo préprio
nimero de Strouhal, como apresenta a Figura 20.
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FIGURA 20. DENSIDADE DE POTENCIA ESPECTRAL EM FUNCAO DO NUMERO DE STROUHAL — MALHA A
(LES).

Da Figura 20 pode-se observar que o numero de Strouhal do escoamento € de
0,31, ou seja, um nimero que estd acima dos 0,19, encontrado por Norberg [10].

Nos célculos actsticos dois fatores se tornam extremamente importantes, 0 passo
de tempo e o periodo total de simulacao, pois sdo estes fatores que definem a freqiiéncia
maxima e minima a serem calculadas.

A freqiiéncia méxima € estimada através do passo de tempo, da seguinte forma:

1
=——,entdo f  =100kHz
T 2-At /

e a freqiiéncia minima que € funcao do tempo total de simulagdo € dada por:

T

total mi

=n-At=4000-5¢-06=0.02s, f; =%=50Hz,

onde n é o numero de iteracdes.

A freqliéncia minima também pode ser interpretada como a resolucdo do
espectro de freqii€ncias.

Sabemos da literatura que o ouvido médio humano consegue identificar sons
apenas dentro da faixa de 20 Hz até 20 kHz. Isto mostra que o nosso problema estd bem
estabelecido, inclusive podemos atingir uma freqii€éncia muito maior que a do limite
humano.

Portanto a fim de se diminuir o esfor¢o computacional, os dados actsticos serdo

computados de dois em dois passos de tempo, o que diminui a freqii€ncia maxima para
50 kHz.
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Os sinais acusticos para as distancias de 35 D e 128 D estdo mostrados nas
Figuras 21 e 22, respectivamente.
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FIGURA 21. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE35 D DO
CILINDRO — MALHA A (LES).
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FIGURA 22. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE128 D DO
CILINDRO — MALHA A (LES).

As OSPL calculadas encontram-se na Tabela 4 juntamente com os valores
encontrados pelo tutorial e pelo artigo do Revell.
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TABELA 4. COMPARACAO DAS OSPL ENTRE OS RESULTADOS OBTIDOS COM OS DADOS OBTIDOS POR
REVELL — MALHA A (LES).

Distancia dos receptores

Tutorial (dB) [5]

Revell (dB) [12]

Resultados (dB)

35D

115,7

117,0

116,0

128D

104,4

110,0

105,0

Pode-se observar que os resultados estdo extremamente proximos dos dados da
literatura.

A fim de curiosidade serd mostrado como o nimero de Strouhal influéncia no
som, para isso é necessario achar em que freqiiéncia tem-se o pico de pressdao do som. A
Figura 23 mostra a pressdo em dB em funcao da freqii€ncia.
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FIGURA 23. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE35 D DO
CILINDRO — MALHA A (LES).

Da Figura 23 pode-se dizer que o pico de som ocorre a uma freqiiéncia de
aproximadamente 1.200 Hz, agora o cdlculo do nimero de Strouhal com essa freqiiéncia
obtém-se:

[-w

Lw . 0019-1200
v

69,2

St — St

=033

Este valor encontrado é praticamente o mesmo do numero de Strouhal do
escoamento, portanto, podemos concluir que a freqiiéncia de emissdo de vortices € a
mesma do pico de som, resultado que faz total sentido fisico.
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3.3.2 Simulagdo da malha A com o modelo k-w sst

Com um caso gerando resultados satisfatérios, foi decidida a utilizagdo de outro
modelo de turbuléncia.

A primeira simulacdo apresentou-se insatisfatéria, pois o simulador nao
conseguiu gerar uma perturbacdo necessdria para que houvesse geracdo de vortices, o
que ocasionou apenas em um escoamento com separacao da camada limite.

Ap6s uma pesquisa, chegou-se a conclusido de que por se tratar de um método
mais fraco que o LES, o k-w SST precisava utilizar interpola¢des mais sofisticadas e de
maiores ordens entre os volumes da malha.

Entdo usando um método de interpolacdo de terceira ordem conseguiu-se obter
uma esteira de vortices.

Os resultados do escoamento podem ser vistos nas Figuras 24 e 25.
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FIGURA 24. CAMPO DE PRESSA ESTATICA (PASCAL) — MALHA A (K-W SST).

FIGURA 25. CAMPO DE VORTICIDADE (1/S) - MALHA A (K-W SST).

Novamente comparando esse novo resultado com a Figura 9, nota-se que
qualitativamente o resultado esta correto.
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A préxima etapa € a comparagdo dos coeficientes de arrasto e sustentagcdo e do
nimero de Strouhal.
As Figuras 26, 27 e 28 mostram os Cl, Cd e St respectivamente.
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FIGURA 26. COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA A (K-W SST).
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FIGURA 27. COEFICIENTE DE ARRASTO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA A (K-W SST).
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FIGURA 28. DENSIDADE DE POTENCIA ESPECTRAL DO COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO
NUMERO DE STROUHAL — MALHA A (K-W SST).

Verifica-se com o auxilio da tabela 5 abaixo, que os resultados obtidos
encontram-se fora do esperado, com erros muito grandes.

Diversas tentativas foram realizadas para se melhorar estes resultados, mas
nenhuma modifica¢do conseguiu respostas mais realistas, dentre as modifica¢des foram
usadas todas as interpolagdes existentes no software Fluent, foram alteradas as
condi¢des de contorno e principalmente foi verificado os passos de tempo, pois como
este modelo € do tipo RANS ele deve possuir um passo de tempo que seja muito menor
que o tempo caracteristico do escoamento médio e a0 mesmo tempo seja muito maior
que a escala de tempo da turbuléncia. Isto porque o k-w sst modela toda a faixa de
turbuléncia, entdo utilizar um tempo pequeno o suficiente a ponto de conseguir capturar
a turbuléncia de forma direta fard com que o simulador calcule a turbuléncia de duas
formas diferentes dentro da mesma simulagao.

Para se atingir bons resultados com este método outros dominios e malhas
teriam de ser utilizados.

TABELA 5. COMPARACAO DOS COEFICIENTES — MALHA A (K-W SST).

Varidveis do problema Artigos Tutorial [5] Resultados
Cd 1,2 — Ref[4] 1,27 0,28
Cd’ 0,16—Ref[11] 0,27 0,0077
cr 0,4 — Ref[10] 1,16 0,07
St 0,19—Ref[10] 0,25 0,42

Apesar dos resultados do escoamento nio estarem conforme o esperado os dados
acusticos foram calculados do mesmo jeito para poder se demonstrar a influéncia da
simulacdo do escoamento sobre as respostas sonoras.
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O passo de tempo e o tempo total de simulacdo sdo iguais aos usados na secao
anterior, pois esses tempos escolhidos conseguem descrever o espectro de freqii€éncias
audiveis de um ser humano médio.

Os resultados acusticos captados as distdncias de 35 D e 128 D estdo
apresentados nas Figuras 29 e 30, respectivamente.
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FIGURA 29. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE35 D DO
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FIGURA 30. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE128 D DO
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As OSPL (“Overall Sound Pessure Level”) calculadas encontram-se na Tabela 6
juntamente com os valores encontrados pelo tutorial e pelo artigo do Revell.

TABELA 6. COMPARACAO DAS OSPL PARA OS RESULTADOS OBTIDOS — MALHA A (K-W SST).

Distancia dos receptores Tutorial (dB) [5] Revell (dB) [12] | Resultados (dB)

35D 115,7 117 95

128 D 104,4 110 84

Esses resultados (Tabela 6) como podem ser vistos, encontram-se bem abaixo do
esperado.

3.3.3 Simulagdo da malha B com o modelo LES

Essa nova simulacdo com uma malha diferente foi feita a fim de se verificar o
calculo da regido préxima ao cilindro sem o uso de uma fung¢do de parede que
modelasse o escoamento nessa regiao.

Como explicado no capitulo 2.1, o Fluent s6 calcula por ele mesmo a regido
préxima a parede se o y* da malha for menor que aproximadamente 5, entdo a malha foi
construida com um y* de 3 para se testar o calculo sem a funcdo de parede.

Foi escolhido o modelo de turbuléncia LES, pois este apresentou os melhores
resultados.

A tUnica dificuldade encontrada nessa simulacdo foi o fato de que com uma
malha mais refinada o modelo LES comecgou a calcular escalas menores ainda de
turbuléncia, o que comecou a gerar divergéncias nos calculos.

A solucdo encontrada para esse problema foi a substituicdo do modelo de
acoplamento de pressao e velocidade de PISO para o “Fractional step”.

Aqui serdo apresentados os resultados de 4.000 iteracdes com um passo de
tempo de Se-06s, utilizando-se o modelo “Fractional step”.

Os resultados do escoamento podem ser visto nas Figuras 31 e 32.
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FIGURA 31. CAMPO DE PRESSA ESTATICA (PASCAL) — MALHA B (LES).
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FIGURA 32. CAMPO DE VORTICIDADE (1/S) - MALHA B (LES).

Outra vez comparando os resultados obtidos com a Figura 9, vemos que esse
escoamento esta fisicamente correto. Portanto, serdo exibidos os coeficientes de arrasto
e sustentacdo e o St, nas Figuras 33, 34 e 35, respectivamente.
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FIGURA 33. COEFICIENTE DE ARRASTO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA B (LES).
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FIGURA 34. COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA B (LES).
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FIGURA 35. DENSIDADE DE POTENCIA ESPECTRAL DO COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO

NUMERO DE STROUHAL — MALHA B (LES).

Todos os valores encontrados foram compilados na Tabela 7 para uma melhor

visualiza¢do e comparac¢ao com os artigos discutidos anteriormente.

TABELA 7. COMPARACAO DOS COEFICENTES — MALHA B (LES).

Variaveis do problema Artigos Tutorial [5] Resultados
Cd 1,2 —Ref[4] 1,27 1,22
Cd’ 0,16—Ref[11] 0,27 0,29
Cr 0,4 —Ref [10] 1,16 1,1
St 0,19 -Ref[10] 0,25 0,2

Os resultados obtidos se apresentam muito préximos aos encontrados nos

artigos, com uma énfase especial ao numero de Strouhal.
Assim como mencionado no capitulo 3.2, todos os valores sdo maiores que 0s

encontrados experimentalmente, o que esta correto para simulacdes 2D, os coeficientes

Cd e Cd’ poderiam ser maiores, mas nao sdo porque provavelmente a camada limite
estd se separando um pouco atrasada, porém esse problema de separagdo se encontra

mais ameno nesta simulacio do que na efetuada na secdo 3.3.1.

Com o escoamento satisfatorio foi calculada a parte actstica do problema com
as mesmas configuragdes e passos de tempo das simulacdes anteriores, pois como

explicado anteriormente elas atendem ao espectro audivel de um ser humano médio.
Os resultados acusticos captados as distdncias de 35 D e 128 D estdo
apresentados nas Figuras 36 e 37, respectivamente.
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FIGURA 36. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE35 D DO
CILINDRO — MALHA B (LES).
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FIGURA 37. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE128 D DO
CILINDRO — MALHA B (LES).

Através destes resultados foram retiradas as OSPL (“Overall Sound Pessure

Level”) dos dois receptores, estes resultados encontram-se na tabela 8 juntamente com
os encontrados por FLUENT [5] (tutorial) e pelo trabalho do Revell et al. [16].

TABELA 8. COMPARACAO DAS OSPL PARA 0S RESULTADOS OBTIDOS — MALHA B (LES).

Distancia dos receptores

Tutorial (dB) [5]

Revell (dB) [12]

Resultados (dB)

35D

115,7

117

114,8

128 D

104,4

110

103,6
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3.3.4 Simulacdo da malha “B” com o modelo DES

O modelo DES de turbuléncia € um modelo hibrido LES/RANS, como
apresentado no capitulo 2.3.3, portanto como neste trabalho foi amplamente aplicado o
LES e o modelo RANS utilizado ndo reproduziu bons resultados, para fins
comparativos, foi decidido simular o modelo DES com o Spalart-Allmaras, por este ser
uma alternativa mais barata computacionalmente ao LES e ainda se utilizar do préprio
LES, que gerou bons dados, em suas formulas.

O resultado de 6.600 iteracdes se encontra nas Figuras 38 e 39.
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FIGURA 38. CAMPO DE PRESSA ESTATICA (PASCAL) — MALHA B (DES).
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FIGURA 39. CAMPO DE VORTICIDADE (1/S) - MALHA B (DES).

Novamente observa-se a geracdo de vortices esperada para este escoamento,
porém € possivel notar na Figura 39 que o campo de pressdo do dominio foi afetado
pela presenca do cilindro, de forma que as regides de entrada e saida possuem pressoes
diferentes.

Fisicamente este resultado estd errado, porque seria impossivel com este
escoamento que uma regiao a montante do cilindro fosse tao afetada, mas mesmo com
este erro é possivel que a vorticidade simulada tenha criado boas aproximacdes para o
arrasto, sustenta¢do e consequentemente os calculos actsticos.
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Entdo nas Figuras 40, 41 e 42 os dados simulados do escoamento sdo
apresentados.
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FIGURA 40. COEFICIENTE DE ARRASTO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA B (DES).
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FIGURA 41. COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO TEMPO — MALHA B (DES).
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FIGURA 42. DENSIDADE DE POTENCIA ESPECTRAL DO COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO
NUMERO DE STROUHAL — MALHA B (DES).

Nesta simulacdo os coeficientes de arrasto e sustentagdo apresentam resultados
razodveis conforme a tabela 9, mas se compararmos o grafico da densidade de poténcia
espectral do cl em fun¢do do nimero de Strouhal, veremos que nesta simulacdo, ao
contrario das outras, a densidade da poténcia ndo decai com o aumento do nimero de
Strouhal.

TABELA 9. COMPARACAO DOS COEFICENTES — MALHA B (DES).

Varidveis do problema Artigos Tutorial [5] Resultados
Cd 1,2 — Ref[4] 1,27 0,73
Cd’ 0,16—Ref[11] 0,27 0,46
cr 0,4 — Ref[10] 1,16 1,02

A partir destes dados do escoamento novamente foram calculados os resultados
acusticos através das mesmas metodologias anteriores. Todos os resultados se
encontram nas Figuras 43 e 44.
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FIGURA 44. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE128 D DO
CILINDRO — MALHA B (DES).

Comparando estes graficos de pressdo em dB pela freqiiéncia em Hz com os
respectivos graficos das outras simulacdes, observamos que estes graficos sdo os unicos
que nao apresentam uma tendéncia decrescente. Este problema ja era esperado, pois
como observado na Figura 42, a poténcia sonora desta simulacdo estd dividida nas
diversas freqii€ncias.

A OSPL (“Overall Sound Pessure Level”) dos dois receptores foi calculada e
comparada a resultados experimentais na tabela 10.
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TABELA 10. COMPARACAO DAS OSPL PARA OS RESULTADOS OBTIDOS — MALHA B (DES).

Distancia dos receptores Tutorial (dB) [5] Revell (dB) [12] Resultados (dB)
35D 115,7 117 124,1
128 D 1044 110 113,9

Mesmo com todos os erros encontrados nesta simulagdo foi possivel obter um
resultado acustico proximo ao experimental, fato que mostra a necessidade de se tomar
cautela com as simulac¢des acusticas.
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4. FORMULACAO DO ESCOAMENTO AO REDOR DE UM AEROFOLIO
COM SLAT

Para este caso foi analisado um aerofélio com slat, com uma corda (c¢) de 0,59m,
uma envergadura de 1,6 m, um angulo de ataque de 10 graus, slat com angulo de 25
graus, imerso em um escoamento com velocidade de 30 m/s, o que apresenta um
Reynolds de 1.200.000 e um nimero de MACH de 0,09. Este caso € baseado no caso A-
2 do artigo AGARD “Advisory Report number 303 [13]. Estd configuracao também
foi simulada em 2D.

Na Figura 45 encontra-se o esquema do dominio utilizado para a criagdo da
malha.

— > 2¢

} 9c

FIGURA 45. GEOMETRIA DO PROBLEMA PARA O CASO DO AEROFOLIO COM SLAT.

Podemos observar que este dominio possui um comprimento de 9 cordas e uma
altura de 2 cordas.

Neste capitulo serdo apresentados os métodos utilizados para a simulagdo do
aerofdlio com slat.

4.1. Malha computacional do aerofélio com slat

Através do capitulo 3 podemos observar que os melhores resultados foram
obtidos com uma malha que calculasse a camada limite, ou seja, possuisse y+ menor
que 5, vide capitulo 2.1.1, portanto para o caso do aerofdlio foi construida uma malha
que respeitasse iSso.

A malha foi construida seguindo a geometria da Figura 45, com 138.581
elementos, considerando o tamanho do dominio essa malha possui poucos elementos,
pois ela foi bem refinada nas proximidades do aerofdlio e ficou mais grossa nas regides
que nao interferem de forma significativa no escoamento.

Esta malha foi denominada de malha C.

As Figuras 46, 47, 48 e 49 mostram a malha e seus detalhes.
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4.2. Configuracao do problema no FLUENT

As configuracdes desse caso estdo mostradas neste capitulo de forma breve, pois
as explicacdes sobre os modelos utilizados se encontram no capitulo 2.

Para se configurar este problema foi usada a experiéncia adquirida com a
primeira parte do projeto, cilindro, tirando-se as configuragdes que obtiveram éxito.

O modelo de viscosidade utilizado foi o LES, cap. 2.3.1, pois dentro deste
projeto obteve os melhores resultados.

Para as condi¢des de contorno e modelo actstico foram utilizados 0s mesmos
modelos que do caso do cilindro, vide capitulos 2.4 e 2.5.
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5. RESULTADOS DO AEROFOLIO COM SLAT

Os resultados obtidos com a malha do capitulo 4.1, a malha C, se encontram
neste capitulo. Primeiramente serdo exibidos os resultados de outros trabalhos para
podermos ter uma base de comparacgao e validagao dos resultados.

5.1. Resultados qualitativos a se esperar

Serd exposto o que se espera qualitativamente do escoamento ao redor de um
aerofélio com slat, e para isso foi retirado do trabalho do Khorrami et al. [14], uma
figura que exibe o campo de vorticidade para um Reynalds de 7,2-10° e MACH de 0,2,
com um angulo de ataque de 6 graus e angulo do slat de 30 graus, a Figura 50.

FIGURA 50. CAMPO DE VORTICIDADE PARA UM ESCOAMENTO COM RE= 7,2, MACH= 0,2, ANGULO DE
ATAQUE DE 6 GRAUS, TRABALHO DO KHORRAMI ET AL. [14].

As outras duas imagens, 51 e 52, usadas para a validagdo qualitativa do caso
foram extraidas do trabalho do Van Putten et al. [7], essas imagens apresentam o
mesmo numero de Reynalds e de MACH deste trabalho, inclusive o dominio deste
trabalho foi baseado no dominio da referéncia [7].
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FIGURA 51. CAMPO DE VORTICIDADE PARA UM ESCOAMENTO COM RE=1.200.000, MACH = 0,09,
ANGULO DE ATAQUE DE 10 GRAUS, ANGULO DO SLAT DE 25 GRAUS, TRABALHO DO VAN PUTTEN
ET AL. [7].
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FIGURA 52. CAMPO DE PRESSOES PARA UM ESCOAMENTO COM RE=1.200.000, MACH = 0,09, ANGULO
DE ATAQUE DE 6 GRAUS, ANGULO DO SLAT DE 25 GRAUS, TRABALHO DO VAN PUTTEN ET AL. [7].

As Figuras 50 e 52 ndo representam o caso especifico deste projeto, que € Re=
1.200.000, MACH= 0,09, angulo de ataque de 10 graus e angulo do slat de 25 graus,

porém essas imagens nos mostram os lugares em que ocorrem vortices, o que ja fornece
uma primeira analise dos resultados.

5.2. Resultados experimentais

Os dados experimentais utilizados para se validar um escoamento em torno de
um aerofdlio sdo os coeficientes de sustentacdo (Cl) e pressao (Cp), sendo o Cl a
integracao do Cp.

Para esta configuracdo, estes ndmeros de Reynalds e MACH, sé foram
encontrados os dados a respeito do Cl, sendo este suficiente para se validar o caso, pois
como mencionado acima, o Cl representa a integra¢dao do Cp.
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A grande importancia do Cp € o fato deste coeficiente mostrar a variacdo de
pressdao ao longo do aerofdlio, o que indica também a distribuicdo de vortices no
aerofdlio.

A Figura 53 abaixo mostra os dados experimentais do Cl retirados do relatério
de Andreou et al. [13].
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FIGURA 53. CL EM FUNCAO DO ANGULO DE ATAQUE, DADO RETIRADO DO RELATORIO EXPERIMENTAL
DE ANDREOU ET AL. [13].

Podemos observar que para a configuracao de 10 graus, caso deste projeto, o Cl
¢ de 0,8.

5.3. Resultados obtidos

Ap6s a criagdo de uma malha C, que foi a primeira malha a representar bem o
problema, o escoamento foi configurado de acordo com o capitulo 4.2, e com o mesmo
passo de tempo que o do caso do cilindro, 5-10~° segundos.

Ao se comecarem as iteracdes os cdlculos divergiram, entdo foi feito um estudo
das configuracdes para se avaliar qual a causa do erro, e o problema encontrado foi no
passo de tempo.

A solucdo tomada para contornar essa dificuldade foi rodar o programa com um
passo de tempo muito pequeno, 5-107" segundos, até que os cilculos se estabilizassem.
Apds umas 400 iteragdes com resultados estdveis tentou-se retornar ao passo de tempo
anterior, 5-107°, pois este passo de tempo é muito bom para célculos actsticos como
discutido no capitulo 3, entretanto o escoamento voltou a apresentar problemas e a
solucdo final encontrada para manter os calculos estdveis foi utilizar um passo de tempo
de 5-1077 segundos.
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Para este caso analisado de um aerofélio com slat com velocidade de 30 m/s e

um passo de tempo de 5-107 segundos foi preciso de muito mais iteragdes do que o
caso do cilindro para se atingir um resultado satisfatério e estdvel, pois no caso do
cilindro, com apenas 4.000 iteragdes nos conseguiamos fazer o escoamento ter tempo e
velocidades suficiente para atravessar o equivalente a trés dominios, para se atingir essa
mesma condi¢do com este caso do aerofdlio seriam necessdrias 1.062.000 iteragdes.
Porém, para tornar o processo mais dindmico foram feitas apenas 461.000 iteracdes, o
que apesar de pouco em relagdo ao ideal j4 conseguiu apresentar um resultado estavel.

As simulacdes do campo estatico de pressdes e de vorticidades se encontram nas
Figuras 54 e 55 abaixo.
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FIGURA 54. CAMPO DE PRESSA ESTATICA (PASCAL) — AEROFOLIO COM SLAT.
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FIGURA 55. CAMPO DE VORTICIDADE (1/S) — AEROFOLIO COM SLAT.

com os resultados de outras simulagdes

encontrados no capitulo 5.1, podemos verificar que elas se encontram satisfatorias e

portanto, podemos fazer a comparacdo do Cl calculado com o Cl esperado que se

encontra no capitulo 5.2.
O gréfico do ClI obtido nesta simulacdo seréd apresentado na Figura 56 abaixo.
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FIGURA 56. COEFICIENTE DE SUSTENTACAO EM FUNCAO DO TEMPO — AEROFOLIO COM SLAT.

Podemos observar que até aproximadamente 0,03 segundos a simulagdo ainda

ndo estava estabilizada, pois o valor do CI estava subindo ao invés de oscilar em torno
de um valor como esperado para problemas envolvendo geragdo de vortices.
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Retirando os dados encontrados até 0,03 segundos encontramos um valor médio

para o Cl de 1,01.
A tabela 11 abaixo compara o Cl obtido com o experimental [13] e com o calculado
pelo trabalho do Van Putten et al. [7].

TABELA 11. COMPARACAO DO CL — AEROFOLIO COM SLAT.

Coeficiente de sustentacdo | Experimental [13] | Van Putten et al. [7] | Resultados

Cl 0,8 1,01 1,01

Através da tabela 11, e sabendo que os resultados em 2D sdo sempre maiores
que os experimentais, podemos concluir que essa simulagdo estd coerente e assim 0s
resultados actsticos foram calculados.

A Figura 57 representa os resultados acusticos calculados para um receptor que
se encontrava a 0,6 metros de distancia do aerof6lio com slat.
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FIGURA 57. PRESSAO EM DB EM FUNCAO DA FREQUENCIA, CALCULADOS A UMA DISTANCIA DE 0.6
METROS DO AEROFOLIO COM SLAT. DADO EXPERIMENTAL RETIRADO DA REF [13].

Podemos observar através da Figura 57 que os resultados actsticos simulados
encontram-se numa faixa de 10 a 20 db maiores do que os dados experimentais, 0 que
representa um erro considerdvel, porém os dados simulados apresentam um
comportamento semelhante ao encontrado experimentalmente, principalmente até a
freqiiéncia de 14.000 Hz.

Este mesmo erro também foi encontrado nas referéncias [7 e 14], com as
mesmas caracteristicas, ou seja, as simulagdes conseguiram descrever o comportamento
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da curva porém os seus valores se encontraram de 10 a 20 db maiores do que o
esperado.

Possivelmente este erro foi gerado pelo fato dos receptores se encontrarem
dentro do dominio de cdlculo do escoamento ao redor do aerofélio com slat, o que gera
problemas para o cdlculo acustico utilizando a analogia de Lighthill, pois como visto no
capitulo 2.5.1 esse método requer que os receptores estejam longes o suficiente para que
o fluido ao seu redor esteja homogéneo e com o campo de velocidades nulo.

Mesmo com o conhecimento de que o FLUENT se utiliza da analogia de
Lighthill e de que a distancia de 0,6 metros dos receptores a asa nao € suficiente para
garantir resultados acusticos satisfatérios, os célculos foram feitos, pois os unicos
experimentos encontrados para este caso especifico tinham essa distancia.
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6. CONCLUSOES E COMENTARIOS FINAIS

Os objetivos bdsicos deste trabalho foram atingidos com a introdugdo e
explicacdo dos métodos de calculo relacionados com as dreas de turbuléncia e
aeroacustica.

Com relagdo as malhas projetadas, a malha A apresentou bons resultados
utilizando-se o modelo de turbuléncia LES e resultados ndo satisfatérios com o modelo
k-w SST. A malha B, com o modelo LES e com a nio utiliza¢do da funcao de parede do
Fluent, devido ao maior refinamento da malha, apresentou os melhores resultados,
porém com a utilizacio do modelo hibrido DES, os resultados foram razodveis,
necessitando de aprimoramentos.

A malha C se apresentou como um desafio mais complexo, o que possibilitou a
utilizagdo dos estudos realizados nas malhas A e B para um caso mais real, que € o
escoamento em torno de aerofélios com slat.

O principal resultado deste trabalho foi o estabelecimento de uma metodologia
de cdlculo, através do modelo de turbuléncia LES, para a andlise aeroacustica e
bidimensional gerada pelo escoamento de um fluido ao redor de um corpo.
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