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RESUMO

Com a evolugdo tecnoldgica dos motores aeronduticos e os requisitos de ruido cada vez mais
restritivos, a diminui¢ao do ruido gerado pelo airframe tornou-se uma vantagem competitiva
considerdvel na disputa por clientes. Estudos experimentais apontam o slat como uma das prin-
cipais fontes de ruido em dispositivos hipersustentadores. Neste trabalho, os mecanismos de
geracdo de ruido presentes no escoamento de um aerof6lio com slat sdo investigados através
de simulacdes numéricas bidimensionais e tridimensionais em regime transiente de dois perfis
hipersustentadores. O efeito excessivamente dissipativo dos modelos de turbuléncia sdo identi-
ficados e contornados com do uso de equacdes pseudo-laminares na regido da cova do slat e de
equagoes de perturbacdo acopladas a modelos estocasticos. As principais vantagens e deficién-

cias dos métodos sdao entdo apontadas.

Palavras-chave: Dindmica dos fluidos,Mecdnica dos fluidos computacional,Actistica

(Simulacdo numérica), Aerodindmica de aeronaves



ABSTRACT

With the technological evolution of aeronautical engines and increasingly stringent noise re-
quirements, reducing the noise generated by the airframe became a considerable competitive
advantage in the race for customers. Experimental studies suggest the slat as a major source of
noise in high-lift devices. In this study, the mechanisms of generation of noise present in the
flow of an airfoil with slat are investigated through two-and three-dimensional unsteady flow
numerical simulations with two high-lift profiles. The excessively dissipative effect of turbu-
lence models are identified and repaired by the use of pseudo-laminar equations in the region
of the slat cusp and perturbation equations coupled to stochastic models. The main advantages

and shortcomings of the methods are then outlined.

Keywords: Fluid Dynamics, Computational Fluid Mecha-

nics,Acoustics(Numerical simulation), Aerodynamics of aircraft
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1 INTRODUGCAO

A crescente preocupagdo com a qualidade de vida nas grandes cidades tem levado a criagdo
de leis ambientais cada vez mais restritivas. Com o aumento da densidade demogréfica nas
regides proximas de aeroportos, foram criadas novas leis contra a polui¢do provocada por aero-
naves. Nesse contexto, os limites de ruido externo para homologacao e operacao de aeronaves
tornaram-se muito restritivos nos ultimos anos, com o claro objetivo de confinar o ruido no
interior dos aeroportos. Limites rigorosos, em vigor desde Janeiro de 2006, serdo substituidos
por limites que prevéem uma diminuicdo de ao menos SEPNdB ("Effective Perceived Noise in

Decibels") em relac@o ao limite atual entre os anos de 2015 e 2020.

Desde o fim da segunda guerra, numerosos investimentos foram feitos com o objetivo
de diminuir o ruido do motor. Nessa época, as equacdes fundamentais da aero-acustica foram
derivadas e aplicadas sistematicamente para entender e estimar o ruido proveniente do motor.
Tal desenvolvimento dos motores os tornou tdo eficientes na questdo do ruido que o airframe —
componentes aeronduticos que nao fazem parte do grupo propulsivo — se tornou cada vez mais
significante, especialmente nas condicdes de pouso e decolagem. Na condi¢do de pouso, os
motores operam em cargas tao baixas que o ruido produzido pelo airframe é da mesma ordem
de grandeza do ruido produzido pelo motor. Essa nova situa¢do pde em foco o desenvolvimento
e incorporacdo de novas tecnologias e metodologias de previsao de ruido aerodindmico, nao s6

no aperfeicoamento do motor como também em dreas que outrora nao eram significativas.

Do ponto de vista de concepcao e projeto de aeronaves, as ferramentas numéricas e
semi-empiricas sdo importantes na redugdo de custo de projeto através da diminui¢ao do nimero
de ensaios em voo, tanto através de métodos de previsdo de ruido de geometria externa, quanto
na determinacdo de pontos criticos de operacdo. Contudo, como atualmente ndo existe uma
cultura no meio aerondutico visando projetos de baixo ruido externo, o ruido é verificado apenas
nos estagios finais de projeto. Ha a necessidade de se implementar metodologias para cdlculo

de ruido através das ferramentas tradicionalmente utilizadas para otimizagdes aerodinamicas.

Entretanto, simular e estimar o ruido produzido pelo escoamento ndo é uma tarefa



simples porque para descrever as fontes sonoras deve-se resolver as equacdes de Navier Stokes
compressiveis, tridimensionais e em regime transiente. Dessa forma, necessita-se de precisoes
muito maiores que as exigidas para estimativas do comportamento aerodindmico da aeronave.
Fendmenos ndo lineares como turbuléncia agravam o problema, visto que, além desses fendme-
nos exigirem mais recursos computacionais, muitos modelos de turbuléncia descaracterizam as
fontes sonoras. Os filtros desenvolvidos para se obter solugdes estatisticas em geral amortecem

as flutuacdes acusticas.

O objetivo desse trabalho € o estudo de metodologias para simula¢do numérica de ruido
externo. Pretende-se comparar tais metodologias através de simulagdes bidimensionais e das
chamadas simulagdes quase-tridimensionais.Para comparagdo quantitativa dos resultados serdao
utilizados artigos cientificos que disponibilizem tanto a geometria do conjunto aerofélio e slat

quanto resultados numéricos e experimentais.

Devido a auséncia de dados experimentais para validacdo das simulacdes bidimensi-
onais ao redor de flaps, fez-se a alteragdo da geometria para uma geometria hipersustentadora
com slat. Os mecanismos de geracdo de ruido ao redor do flap sdo essencialmente tridimensi-
onais, devido aos vortices ferradura e de ponta de asa. Apenas uma tunica referéncia trata da
geragdo de ruido na regido da cova, e ainda assim apresenta medicdes de PIV de baixa resolu-
¢do. O autor confirma a hipétese de que tal fendmeno € muito similar ao observado em slats e

por isso, aponta que os estudos aeroactsticos relativos ao flap sejam essencialmente 3D.

Neste projeto, tem-se como objetivo a validacdo de resultados de simulagdes aeroacus-
ticas em torno de aerofélio com slat, por este mecanismo ser muito parecido com 0s mecanismos
bidimensionais presentes no flap. Pretende-se fazer uma comparacao entre as diversas metodo-
logias de cdlculo de ruido, como o uso da equagao de Ffowcs Williams e o algoritmo nao-linear

de propagacdo de ondas NLAS, disponivel no simulador comercial CAA++.

A andlise aeroacustica, portanto, utilizard métodos hibridos, no qual a geragdo de ruido
€ separada de sua propagagdo. O trabalho consistird em investigar modelos de turbuléncia e
procedimentos técnicos para descricdo da fonte e assim proceder a resolu¢do da equacao de

Ffowcs Williams e Hawkings para propagagao das ondas sonoras.



2 FUNDAMENTOS DA DINAMICA DOS FLUIDOS
COMPUTACIONAL

2.1 Métodos de discretizacao

No contexto dos métodos numéricos para dinamica dos fluidos computacional, existem trés
alternativas para obten¢do do sistema discreto de equacdes: o método das diferencas finitas, o

método dos elementos finitos e 0 método dos volumes finitos (Hirsch, 1988).

O método das diferengas finitas propde obter as equagdes diferenciais do escoamento
através da aplicacdo da expansdo em polindmio de Taylor das fun¢des incégnitas. A ordem do
erro associado ao método € expressa pelo grau do polindmio ignorado no processo de trunca-
mento. Embora o método permita facil interpretacio matemaética devido ao conceito de razao
incremental, introduzido no estudo de derivadas, o método sé se aplica para o caso de malhas

estruturadas.

O método dos elementos finitos teve origem na andlise estrutural. Com o sucesso na
aplicagdo do método na solug@o de problemas lineares e ndo-lineares da mecanica estrutural, foi
possivel generalizar o método para a soluc@o de equagdes provenientes da mecanica dos meios
continuos. Como possui delimitacdo de volume e parte da formulacdo integral da equagdo do
movimento do fluido, o método dos elementos finitos pode ser considerado uma generalizagdo
do método dos volumes finitos. O método € bastante poderoso no tratamento de geometria
devido ao conceito de elemento, mas nos principios de sua aplicacdo na mecanica dos fluidos,
o método apresentou grandes dificuldades de representar os termos convectivos do movimento
fluido.

O método dos volumes finitos € o mais utilizado nos pacotes comerciais de dina-
mica dos fluidos computacional. Baseado na formulacdo conservativa das equacdes de Navier-
Stokes, 0 método dos volumes finitos satisfaz as equagdes de conservagdo das propriedades em
cada volume finito, ou volume de controle. Dessa forma, ndo hd aparecimento de termos de

fontes de propriedades no interior do volume de controle devido a malha discreta. Essa ca-



racteristica € muito ttil no desenvolvimento de algoritmos de solugdo, visto que pode indicar
erros facilmente se as leis de conservag¢do ndo forem satisfeitas em niveis local e global, além

de permitir rdpida interpretacao fisica ao conjunto de equagdes a ser resolvido.

O método ainda permite aplicacdo em malhas ndo estruturadas ou hibridas, permitindo
representacdo de um nimero ainda maior de geometrias que o método das diferengas finitas.
Também existem técnicas para uso em malhas nao-conforme, isto é, nas quais uma face pode
ser comum a mais de dois elementos. Devido a essas caracteristicas, 0 método dos volumes
finitos € largamente utilizado na industria através de diversos softwares. Usualmente a ordem de
convergéncia do método € de no miximo ordem 2, devido a necessidade de integragcdes de alto
custo computacional para ordens mais elevadas. Devido a esse fato, torna-se necessario maior
cuidado na confec¢cao de malhas, visto que os residuos diminuem lentamente se comparado a

métodos de ordem mais alta.

2.2 Forma geral das leis de conservacao

As leis de conservacdo s@o uma conseqiiéncia matemadtica de um enunciado 16gico sobre as
propriedades fisicas do escoamento de fluidos. A lei de conservacao de uma propriedade escalar

pode ser expressa através do enunciado geral (Hirsch, 1988):

“A variacao total de uma propriedade do escoamento dentro de um dominio de célculo
especificado € igual a soma do balanco de fluxos de transporte dessa propriedade com as fontes

dessa propriedade no interior do dominio de célculo”.

A lei de conservagdo fornece uma maneira intuitiva de se interpretar a evolugdo do
escoamento. Essa lei ndo € vélida para todas as propriedades do escoamento de uma substancia
compressivel simples, mas somente para as propriedades massa, quantidade de movimento e
energia. Usualmente, agrupa-se as propriedades conservadas no vetor U e definem-se F"* como
o vetor de fluxos, (), como fonte volumétrica e (), como fonte superficial. A lei de conservagao

pode ser expressa matematicamente através da equacao 2.1.

/a—UdV—l—j{ﬁt.dg: / dev+7{c§5.d§ 2.1)
Q at b Q M

Como a equacdo esta na forma integral, hd maior generalidade matemadtica, ja que para
ser integravel uma funcdo deve ter um conjunto enumerdvel de descontinuidades. E possivel
restringir a equacdo 3-1 para a forma diferencial aplicando o teorema de Gauss para os fluxos

de superficie, mas a exigéncia de funcdes de fluxo F' de classe C 1 restringe a solu¢do e nao



permite a representacdo de escoamentos com propriedades descontinuas, como ondas de choque
(Hirsch, 1988). Aplicando, entdo o teorema de Gauss, as equacdes podem ser escritas na forma
diferencial (2.2), com o vetor de fluxos decomposto em fluxo nao-viscoso £’ e fluxo viscoso

Fv.
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2.3 Modelos de turbuléncia

Escoamentos turbulentos sio caracterizados por flutuacdes temporais em suas propriedades de
maneira cadtica e aleatéria. A turbuléncia afeta de forma significativa a evolug¢do do escoa-
mento, ja que devido ao campo de velocidades oscilatério hd maior mistura das propriedades
transportadas pelo escoamento, como massa, espécies quimicas, quantidade de movimento e
energia. Outra caracteristica importante do fendmeno da turbuléncia € a sua caracteristica tri-
dimensional intrinseca, com flutuacdes nas trés direcdes do campo de velocidades mesmo para
escoamentos com velocidades médias em uma ou duas dimensdes (Versteeg.H.K.; Malalasekera,

1995),(Pope, 2000).



A simulagcdo numérica de escoamentos turbulentos exige altos recursos computacio-
nais, especialmente quando se deseja conhecer as caracteristicas de alta freqiiéncia da turbu-
Iéncia. No caso de simulacdo numérica direta, estima-se que o tempo médio de processamento
seja proporcional ao cubo do nimero de Reynolds. Dentre as técnicas criadas para diminuir os
recursos computacionais, existem os modelos de turbuléncia baseados na média das equacdes,
modelos RANS ("Reynolds-Averaged Navier Stokes"), e os modelos baseados na simulagdo

das grandes escalas, modelos LES ("Large Eddy Simulation").

2.4 Modelos RANS

2.4.1 Introducao

Para boa parte dos problemas de engenharia, ndo hd muito interesse no calculo das flutuagdes
de propriedades do escoamento, visto que as propriedades médias podem caracterizar de forma
suficiente o ponto de operacido de um equipamento. Nesses casos, ndo hd necessidade de carac-
terizar as flutuacdes de elevada freqii€ncia, por elevar excessivamente o custo computacional.
Dessa forma, pode-se calcular a média temporal das equacdes de Navier-Stokes, conduzindo a

abordagem cldssica conhecida como Reynolds Averaged Navier-Stokes.

Do conceito de média temporal de um escalar u, define-se @ e v’ como a média e a

flutuacdo da variavel, de forma que seja vélida a equagdo 2.8.

u=1u-+u (2.8)

Aplicando esse principio nas equagdes de quantidade de movimento e massa para
fluido incompressivel com viscosidade constante, obtém-se as equacdes 2.9 e 2.10, as equa-
coes médias da turbuléncia. A aplicacdo para fluidos com propriedades constantes ilustra o
efeito das flutuagdes das velocidades no efeito médio do escoamento: hd o aparecimento de
forgas de inércia correspondentes as flutuagdes. Os termos pu;ug compdem o tensor das ten-
soes turbulentas de Reynolds. Para um problema puramente mecanico, isto é, desconsiderando
as trocas de calor e trabalho, as equagdes 2.9 e 2.10 formam um conjunto de 4 equagdes, para
as quatro quantidades médias, mas com os valores das flutuagdes desconhecidos(Versteeg. H.K.;
Malalasekera, 1995),(Fluent Inc, 6.3),(Pope, 2000).
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A modelagem do tensor das tensdes turbulentas caracteriza o tipo de modelo RANS,
influenciando na sua generalidade, precisdo, velocidade de execucdo e estabilidade do algo-
ritmo. Esses modelos sdo classificados quanto ao nimero de equacdes adicionadas as equacoes
de Navier-Stokes. Alguns dos principais modelos de turbuléncia e suas classificagdes estao

listados na tabela 2.4.1.

Tabela 2.1: Classificagdo dos principais modelos de turbuléncia.

Modelos de ordem zero Modelo de comprimento de
mistura

Modelos de duas equagdes Modelo k-¢ e variantes

Modelos de fechamento de se- | Modelo das tensdes de Rey-

gunda ordem nolds

2.4.2 Hipotese de Boussinesq

Os modelos de turbuléncia derivados do modelo k-, como k-w e modelos de menor custo
computacional, como o modelo de Spallart — Allmaras sdo baseados na hip6tese de Boussinesq
para a modelagem das tensdes turbulentas. Essa hipdtese correlaciona as tensdes devidas a

turbuléncia com as taxas médias de deformacao no fluido, conforme a equagdo 2.11.

ou; 0y 2 ou;
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Dessa forma, o custo computacional adicionado resume-se ao cdlculo da viscosidade
turbulenta, yi; através da equagao de transporte para a energia cinética turbulenta, k. O transporte
de propriedades escalares € realizado de maneira andloga, sendo a difusividade substituida por

uma difusividade turbulenta.

A grande diferenca dos modelos de turbuléncia baseados na hipétese de Boussinesq
estd no método utilizado para se calcular a viscosidade turbulenta. Modelos como o compri-
mento de mistura, propdem uma equacgdo algébrica simples para a viscosidade turbulenta. Os
modelos baseados na energia cinética turbulenta, como os modelos k-¢ e k-w propdem equacdes

diferenciais parciais para duas quantidades representativas da turbuléncia.

A hipétese de Boussinesq assume condi¢do de turbuléncia isotrdpica, conforme se



pode verificar através de um tnico valor de viscosidade turbulenta. Essa hip6tese nao se justifica
para uma ampla classe de escoamentos, nos quais o campo de velocidades € altamente rotacional
ou na presenga de escoamentos secunddarios originados de tensdes de cisalhamento (Pope, 2000)

e (Fluent Inc, 6.3).

2.4.3 Modelo k- w SST

O modelo k-w pertence a classe dos modelos de turbuléncia de segunda ordem, nos quais equa-
coes sdo propostas para duas quantidades significativas da turbuléncia, possibilitando a obten-
cdo de escalas de comprimento e tempo para a turbuléncia. Essa classe de modelos € obtida de
maneira semi-empirica, através de anélises fenomenoldgicas e uso de dados experimentais para

obtenc¢do de constantes.

As equacgdes para a energia cinética turbulenta e taxa de dissipacdo especifica sdo as

equacgoes de transporte 2.12 € 2.13.

0 0 0 ok
0 0 0 ow

Nessas equagdes os termos GG representam a geracdo da propriedade, Ya dissipagao,
I' a difusividade e S representam os termos fonte definidos pelo usudrio do modelo. Cada um
desses termos € modelado de acordo com fatores de compressibilidade e fatores para baixos
nimeros de Reynolds, este usado para amortecer o efeito da viscosidade turbulenta para escoa-

mentos com baixo nimero de Reynolds.

O modelo k-w € superior ao modelo k-¢ nas regides de parede e em situagdes com
grande gradientes de pressdao. Contudo, nos fluxos livres o modelo apresenta grandes problemas
na aplicacdo das condicdes de contorno, com a necessidade de aplicacao de valores irreais para

escoamentos ao longe ndo turbulentos (Pope, 2000).

Como o modelo k-¢ trata escoamentos ao longe de maneira satisfatoria, foi desenvol-
vido o modelo k-w SST a fim de captar as vantagens dos modelos k-w e k- num tnico modelo.
Nesse modelo, a viscosidade turbulenta € recalculada de maneira a considerar os efeitos da
principal tensdo de cisalhamento turbulenta. Essa abordagem permite bom tratamento das re-
gides proximas as paredes sem prejudicar o escoamento ao longe, produzindo um modelo com

menor custo computacional em relagdo aos modelos de origem. Trata-se entdo de uma fungdo



de ponderacdo, cujo objetivo € calcular a turbuléncia usando o modelo k-w para regides com
alta vorticidade ou interacdes viscosas, aplicando o modelo k-¢ para as regides distantes das
paredes. O modelo ainda inclui termos de difusio cruzada na equacio de transporte para w,

derivadas da adaptacdo do modelo k-¢ ao modelo k-w.

2.4.4 Modelo das tensoes de Reynolds

O modelo das tensdoes de Reynolds € um modelo de turbuléncia no qual sdo transportadas as
tensoes turbulentas através de equacoes de fechamento de segunda ordem. Esse modelo € obtido
pela tomada de momentos em relacio as equagdes exatas da quantidade de movimento. Como
no processo as equacgdes exatas sdo multiplicadas por termos de flutuacdo e as equacdes exatas
possuem termos desconhecidos, é necessario modelar esses termos para obter o fechamento
matematico das equagdes. A equacdo € escrita como forma de equacdo geral de transporte,
sendo a taxa de variacdo total no tempo dada pelas soma de parcelas de difusdao molecular e
turbulenta, producao de tensdes, deformacao, dissipacdo e producgao de tensdes devido a rotagao

do escoamento. A formulagdo completa do modelo pode ser encontrada em (Fluent Inc, 6.3).

Embora seja um modelo muito mais completo que os modelos da classe k-¢, por mo-
delar diretamente um maior ndmero de varidveis do escoamento, os modelos RSTM nao sao
amplamente validados com resultados experimentais. Além disso, a modelagem mais completa
do fendbmeno induz a um grande nimero de equacdes adicionais, com maior possibilidade de
divergéncia. Por ter um custo computacional muito maior que os modelos da familia k-¢, espe-
cialmente em problemas tridimensionais por necessitar de 7 equagdes de fechamento no caso

tridimensional.

Com o refinamento do modelo de turbuléncia, ha adi¢ao de nimero cada vez maior de
equacgdes de fechamento. Dessa forma, pode ser mais vantajoso partir para outra abordagem
de simula¢@o, na qual maior informagdo do escoamento pode ser diretamente representada, e

apenas uma parcela menos significativa do escoamento serd modelada.

2.5 Modelos LES

Os escoamentos turbulentos sdo caracterizados por turbilhdes de ampla faixa de escalas de com-
primento e tempo. A cada turbilhdo € possivel associar um nimero de Reynolds, fun¢do da sua
escala de comprimento e de sua velocidade. Segundo (Pope, 2000), os maiores turbilhdes pos-

suem ndmeros de Reynolds comparédveis ao niimero de Reynolds do escoamento. A dinamica
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da turbuléncia se processa através de fluxo de energia entre as diversas estruturas do escoa-
mento, transferindo energia do escaomento principal para os escoamentos de pequena escala.
Richardson observou que os grandes turbilhdes s@o instdveis e a medida que eles se quebram,
eles transferem energia para as menores escalas. Este é o conceito de cascata de energia (Pope,
2000). Os conceitos de cascata de energia introduzidos por Richardson foram interpretados e
quantificados por (Kolmogorov, 1941), que propds que em escoamentos com nimero de Reynolds
elevado, sdo as pequenas escalas do escoamento as responsaveis pela dissipagcdo da energia ciné-
tica turbulenta. Ele ainda prop0s que tais escalas tendem, estatisticamente, a serem isotropicas

€ universais.

Simulagdes diretas (DNS) podem ser realizadas se a malha computacional for suficien-
temente pequena para capturar as escalas de Kolmogorov. Para tanto, as simula¢des devem ser
tridimensionais para que a fisica do escoamento turbulento seja respeitada. Nessas condicoes,
pode-se estimar que o nimero de nds necessérios para correta caracterizacdo das pequenas es-
calas seja da ordem de Re. Para evitar esse alto custo computacional e adequar a hipdtese de
Boussinesq as hipéteses de Kolmogorov, foi proposto o modelo LES, que consiste em anélise
simplificada, um modelo misto entre a simulacdo direta (DNS) e os modelos RANS. Resol-
vendo os turbilhdes maiores, resolve-se maior quantidade de informagdes no escoamento, ja
que as quantidades sdo transportadas por turbilhdes maiores, mais dependentes da geometria.
Para tanto, € necessdria uma malha computacional muito mais refinada que as malhas utiliza-
das pelos modelos RANS, mas muito menores que as malhas utilizadas em simulagdes diretas
(DNS). Dessa forma, os modelos LES possuem custo computacional elevado, com necessidade
de uso de muiltiplos nicleos de processamento no caso de problemas com aplicacao industrial.
Uma importante conseqiiéncia dos modelos LES ¢ a possibilidade de se propor um modelo de
turbuléncia vélido para a grande maioria dos escoamentos, visto que a Unica equagao de mode-
lagem ¢ feita nas escalas mais universais. A influéncia das condi¢des de contorno e geometria

Um modelo para descrever a dinamica dos menores turbilhdes serd descrito na se¢do 2.5.2.

2.5.1 Separacao das escalas

A separacdo entre as grandes e pequenas escalas dos turbilhdes € feita mediante um processo de
filtragem, nos quais sdo aplicadas funcdes de filtro as equacdes de Navier-Stokes. Essas fungdes
s@o tais que anulam as escalas menores que as obtidas pelo comprimento do filtro, segundo a

equacao 2.14 (Fluent Inc, 6.3) .

o(r) = fDqé(m/)G(x,x')dx/ (2.14)
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Na equagio 2.14, a variavel filtrada é ¢, enquanto G (z, z’) e D se referem ao filtro e ao
dominio computacional, respectivamente.O método dos volumes finitos fornece uma funcao de
filtro implicitamente através do espagamento da malha computacional, conforme pode ser visto

na equagdo 2.15.

,  sex’ € aovolume de controle

<I=

G(z,2") = { (2.15)

0, caso contrrio

2.5.2 Modelos para as pequenas escalas

Como as pequenas escalas tornam-se mais isotropicas a medida que diminuem, nelas € valida
a hipdtese de Boussinesq. Dessa forma, deve-se refinar a malha computacional a fim de se
filtrar apenas as escalas nas quais aquela hipétese se verifica. Essa € a razao que torna o modelo
LES caro computacionalmente, ja que os modelos de pequenas escalas sdo mais simples, com
numero de equacdes adicionais devidas a turbuléncia menor que nos outros modelos. O pacote
Fluent implementa o modelo LES com quatro modelos de turbuléncia isotrépica: modelo de
Smagorinsky-Lilly, Smagorinsky-Lilly dinamico, WALE (Wall Adapting Local Eddy viscosity)

e o modelo da energia cinética das pequenas escalas.

2.5.3 Modelo de Smagorinsky-Lilly

Este modelo € um dos modelos mais simples para as pequenas escalas, visto que correlaciona a
viscosidade turbulenta com um comprimento de mistura e o tensor taxa de deformacao do meio.

A formulacao matemadtica do modelo € dada na equacgdo 2.16.

= pLZ || S (2.16)

Nessa equagdo, o termo HS H € uma norma para o tensor taxa de deformacao, definido

_ 1 (0w  Ou
S5 =1 (axj + ax) (2.17)

na equacao 2.17.

No pacote Fluent, por exemplo, o comprimento de mistura para as pequenas escalas
e a norma do tensor taxa de deformacao sao implementados a partir das equacdes 2.18 e 2.19,

respectivamente.
L. = min (ﬁd, (JSV%) (2.18)
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1555]| = \/25:;-5 (2.19)

Na equacio 2.18, as constantes fundamentais sao x, a constante de Von Karman e C,
constante de Smagorinsky. Os fatores d e V representam a distancia da célula para a parede

mais proxima e o volume da célula.

O valor da constante de Smagorinsky ndo € universal, sendo essa a grande limitacao
do modelo. No entanto, o valor de 0,1 conduz a melhores resultados para grande classes de

escoamentos, e por isso convém adotar esse valor na maioria das simulagdes LES.

2.6 Tratamento de camadas limite

A presenca de paredes solidas afeta escoamentos devido a condi¢do de aderéncia completa,
formando uma regido com gradientes de propriedades, com grande parcela de efeitos difusivos
e dissipativos. Portanto, o célculo da difusao de calor, quantidade de movimento e espécies
depende fortemente da resolucdo da malha na regido préxima das paredes. De uma maneira
geral, para se resolver as equacdes do movimento nas vizinhangas da parede de forma direta,
recomenda-se valores de y* préximos de 1. Tal restri¢do, expressa em termos da distincia do
primeiro elemento em relacdo a parede Ay através da relagdo 2.21, é extremamente restritiva
para valores de nimero de Reynolds elevados, conforme pode ser visto na equagdo de Blasius
220e2.21.

5 1
R (2.20)
107 < % <5.107* (2.21)

A solucdo mais comum para evitar o excessivo custo computacional, € utilizar fun-
coes de parede com o objetivo de interpolar as propriedades do escoamento através de equacdes
empiricas e semi-empiricas. Nas abordagens tradicionais, tal como no software Fluent, essas
fungdes se baseiam nas subdivisdes experimentais da camada limite turbulenta. Tradicional-
mente as divisdes sdo as camadas interna, intermedidria e regido externa. A camada interna,
por ser mais proxima da parede possui escoamento laminar, com perfil de velocidades aproxi-
madamente linear. A regido externa ja apresenta efeitos turbulentos significativos, uma vez que

nessa regido hd maior contato com o escoamento livre. A regido intermedidria, conhecida como
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Figura 2.1: Divisdes da camada limite turbulenta.

zona de buffer, possui comportamento misto entre as camadas, com as viscosidades turbulenta

e molecular com ordens de grandeza semelhantes.

O tratamento matemadtico da camada limite turbulenta se baseia no cédlculo de dois adi-
mensionais definidos em func¢do das propriedades do escoamento na parede, como viscosidade,
massa especifica e tensdo de cisalhamento.Tais expressdes para a velocidade adimensional na

direcdo da parede e a distancia normal a parede estdo indicadas nas equagdes 2.22 e 2.23.

Py Tﬁ (2.22)
p

yt = % Tﬁ (2.23)
p

Dessa forma, os resultados qualitativos sobre a camada limite turbulenta podem ser

quantificados e representado através da 2.1.

As fungdes de parede tradicionais obedecem as correlacdes empiricas da figura 2.1.
Para os demais problemas de transporte sdo utilizadas as analogias de Reynolds, e as quanti-

dades transportadas como energia e espécies quimicas sao calculadas de maneira semelhante.
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Na regido logaritmica, softwares como o Fluent utilizam as fungdes de parede, calculando a
solu¢do do escoamento e suavizando os gradientes com a lei de parede. Para valores de y™
maiores que 300, aquele software calcula a solu¢cdo da mesma forma que o restante da malha,

sem abordagem de camada limite (Fluent Inc, 6.3).

Por se basear na tensdo de cisalhamento da parede, as funcdes tradicionais apresen-
tam problemas na presenca de gradientes de pressdo adversos, apresentando singularidades nos

pontos de separagdo e pontos de recolamento.

No pacote CFD++, as fungdes de parede utilizam o modelo proposto por (Launder,
1988), baseado na energia cinética turbulenta, ou mais precisamente na escala de velocidades
definida pela energia cinética turbulenta. Essa abordagem evita a singularidade nos pontos de
tensdo de cisalhamento nula, além de evitar iteracdes para se determinar a velocidade de atrito

com o uso de uma propriedade proveniente do préprio modelo de turbuléncia.

Em ambos os casos, as funcdes de parede utilizadas sdo validas apenas para placa
plana. Deve-se tomar muito cuidado na aplicacio dessas fungdes em geometrias muito arredon-

dadas, ja que o escoamento ndo serd necessariamente o mesmo escoamento modelado.

2.7 Modelo NLAS : non-linear acoustics solver

As secOes anteriores explicaram os diferentes filtros aplicaveis ao escoamento turbulento. Nos
modelos classificados como RANS, todas as escalas da turbuléncia sdo modeladas através da in-
trodugdo de tensdes adicionais que acoplam o movimento turbilhonar com o que se denominou
de escoamento médio. O tratamento desses modelos € estatistico, e caso um modelo apresente
bons resultados para uma classe de escoamentos, pode-se fazer a conjectura de que o modelo

captura a estatistica do movimento turbulento.

Ja nos modelos LES, o filtro é volumétrico. O objetivo é resolver as escalas com
grande nivel de energia sem empregar qualquer modelo, tal como seria feito numa simulagdo
direta (DNS). A introdu¢do dos modelos se da apenas nas escalas filtradas pela malha, para

contabilizar o efeito dissipativo das escalas ndo resolvidas.

Em ambas as abordagens, ndo ha uma separacdo das escalas hidrodinamica e acustica
: ambos 0s campos sdo resolvidos como se fossem um tinico campo, o que pode levar a difusdo

e amortecimento das flutuacdes acusticas.

Numa tentativa de separar os dois campos, Morris apresenta em (Morris et al., 1997)

um algoritmo eficiente para célculo de ruido de jatos, baseado em equagdes de perturbacdao nao
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linearizadas. Para tanto, tal como nas equagdes médias de Reynolds, as equacdes de Navier-
Stokes na forma conservativa sdo decompostas nas parcelas média e flutuante, conforme as
equagdes 2.24a,2.24b e 2.24c

U=U+U' (2.24a)
F,=F,+F! (2.24b)
F'=TF +F" (2.24c¢)

Se o campo médio € escolhido através de médias temporais, a decomposicio € a pro-
pria decomposi¢do de Reynolds. A escolha de outros campos como base pode melhorar os
resultados da técnica para algumas classes de escoamentos, conforme analisado em detalhes
em (Goldstein, 2003) para o caso de ruido de jatos. A escolha de outros campos base ainda nao

foi explorada sistematicamente e consiste numa possivel vertente de pesquisas em aeroacustica.

O método NLAS se baseia nas equagdes propostas em (Morris et al., 1997) tomando
como base um escoamento médio em regime permanente obtido com simulagdes RANS, o
método propaga perturbacdes em relagdo aquele campo através de uma simulacdo LES. As

principais vantagens dessa técnica sdo:

e Diminui¢do da diferenca entre as escalas a serem resolvidas e a escala acustica;
e Baixa difusdo do modelo LES para as perturbagdes;

e Possibilidade de reduzir o dominio de cdlculo devido as condi¢des de contorno com média

fixa.

Para evitar reflexdes devido a presenca de condicdes de contorno muito préximas ao
campo actustico, o cdédigo CFD ++ implementa camadas de absor¢do, que consistem na adi-
cdo de fontes auto-ajustiveis nas equacdes para impedir a excitacdo de ondas para dentro do

dominio de calculo.

Com dominio reduzido, pode-se concentrar pontos para obter resolucdo apenas nas
regides de interesse, o que diminui o custo computacional. O cddigo NLAS ainda incrementa
o modelo de subescalas através da incorporacao das informacgdes estatisticas provenientes da

simulacdo RANS anterior através da reconstrucdo das escalas nao resolvidas pela malha.
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3 FUNDAMENTOS DE ACUSTICA

3.1 Definicao de onda sonora e equacoes de propaga-
cao

O som € definido como a propagacdo de perturbacdes de pequena amplitude num meio em equi-
librio termodindmico e em repouso (DOWNLING; WILLIAMS, 1983). Dessa forma, para se obter
a evolucgdo temporal dessa alteracdo pode-se linearizar 0 movimento do fluido. Desprezando
todos os produtos de perturbacdes, a viscosidade e as forcas de campo, pode-se mostrar que
a equacdo da quantidade de movimento linearizada pode ser expressa através da equacao 3.1,
na qual os termos pg, p’ € u correspondem respectivamente a massa especifica do fluido em

repouso, a perturbacao de pressdo e ao vetor de velocidades da perturbacao.

Ju ,
poE—FVp =0 3.1

A equacdo da continuidade para o movimento fraco pode ser expressa através da equa-
cdo 3.2. Da equacdo 3.2 pode-se tomar a derivada parcial em relacdo ao tempo e subtrair o
divergente da equacgdo 3.2, encontra-se a equagao que relaciona as perturbagcdes de massa espe-

cifica com a perturbacao de pressdo, a equagdo 3.3.

op'

9 w— 2
P o +poV.u =0 (3.2)
32 / ,

at’; V2 =0 (3.3)

Tal equacdo tem a estrutura de um operador de onda, mas ele opera em dois campos
diferentes. Contudo, exceto por termos de ordem superior, € correto relacionar as propriedades

pressdo e massa especifica através da equacgdo 3.4.
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o=y P (3.4)

]
Para pequenas perturbagdes, a equagdo linearizada para a pressdo pode ser expressa

através do operador de onda 9-5. Nessa equacdo, a constante c, a velocidade do som no meio,

liga as propriedades pressao e massa especifica e pode ser calculada através da equacgdo 3.5.

1 82]9/
c2 Ot?

— V%' =0 (3.5)

A definicdo do processo termodindmico da compressdo s foi corretamente dada em
1816 por Laplace. Anteriormente, Newton tentou avaliar a velocidade do som através de um
processo isotérmico. Contudo, o processo de compressao se dd de maneira tdo rapida que trocas
de calor sdo despreziveis, invalidando a hipétese de Newton. Portanto, as perturbagdes sonoras

propagam-se através de processos isentropicos, conforme equacgao 3.6.

2

- (3.6)
8’0 Po

c
s=cte

Os efeitos de amortecimento sonoro pela viscosidade sdo tanto pequenos quanto maior
o nimero de Reynolds associado com a perturbacio. E um fato conhecido da andlise dimensio-
nal que o nimero de Reynolds representa a razao entre as forcas de inércia e as forgas viscosas.
Segundo Dowling, os nimeros de Reynolds associados a uma onda sonora propagando-se no
ar sdo da ordem de 10%, o que significa que desprezar os termos viscosos das equacdes do

movimento € um procedimento justificavel na dedu¢do do operador de onda sonora.

Contudo, ndo se pode esquecer que a viscosidade, de fato amortece a onda sonora, mas
esses efeitos s6 podem ser mensurados a partir de uma grande distancia da fonte, cuja ordem de
grandeza € cerca do produto do comprimento € nimero de Reynolds da onda , este ultimo dado

pela equagdo 3.7.
Re = — 3.7

3.2 Fontes sonoras

A defini¢dao da equacdo de onda para a propagacdo sonora ¢ um tanto infeliz porque pode ser

mostrado que a Unica solu¢do em um espaco infinito para tal equagdo € o siléncio absoluto. De
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uma maneira arbitrdria, pode-se definir uma fonte sonora ¢, de maneira a induzir uma forcante

na equagao de ondas, como proposto na equagao 3.8.

1 82p/

S =V =g (3.8)

Contudo, tal equacdo s6 € valida em uma regido, a chamada regido de fonte. No

restante do dominio, é valida a equacdo 3.5.

Essa definicao de fonte € arbitraria no sentido que através do campo sonoro ¢ impos-
sivel determinar univocamente uma fonte sonora. Contudo, uma vez determinada a fonte, o
campo sonoro gerado por ela é unico. Esse fato é coerente com a realidade fisica porque € pos-
sivel fazer uma gravacdo de uma fonte sonora e reproduzi-la de modo que o receptor do sinal

ndo consiga diferenciar a fonte original de uma gravacao.

3.2.1 Monopolos e dipolos

Monopolos sdo fontes sonoras pontuais que emitem informacao radialmente. Logo, as fren-
tes de ondas emitidas por um monopolo formam uma esfera no espaco tridimensional e uma
circunferéncia se a emissao se limitar a um plano. Matematicamente, eles podem ser escritos
através da equacgdo 3.9. Essa distribuicao de fontes pode ser facilmente integrada, resultando na

equacao 3.10.

q(Z,t) = Q(t) () (3.9)
Q-
p(7,t) = % (3.10)

Escrevendo a fonte sonora em termos de funcdes de singularidade, isto €, admitindo
que o campo seja descrito completamente por monopolos conforme a equacao 3.11, € possivel
encontrar uma expressao geral para a pressao acustica, a equacdo 3.12. Esta é obtida através
da solucdo geral para o operador de onda, proposta por D’ Alembert, utilizando o conceito de

superposicao de efeitos.

q(f,t>=/q<g,t>6<f—g>d3g G.11)
1%
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(@, 1) /q@t_gﬁcy)d% (3.12)

p\T,t) = e Y .
v AT |Z =]

Dessa forma, pode ser visto que na regido V' do dominio as fontes localizadas em ¢/

atuam de maneira a irradiar o som de maneira independente das outras fontes, contribuindo com

sua parcela de amplitude e fase para o som no ponto receptor.

Outra importante fonte sonora € o dipolo. Fisicamente o dipolo €, como se pode inferir
do nome, uma combina¢do de dois monopolos, com a particularidade de terem intensidades

opostas. A estrutura basica de um dipolo estd representada na equacao 3.13.

q(7,1) = —div (F ()6 (1)) (3.13)

A solugdo do campo sonoro para um dipolo, equagdo 3.14, pode ser obtida facilmente

por integracdo, devido as propriedades das funcdes de singularidade.

P (r,0,t) = cos (6) {ia—F + E} (3.14)

47 cr Ot r?

Nota-se que o dipolo, ao contrario do monopolo, possui anisotropia, o que pode ser
visto pela presenga do termo cos (#). Também se pode verificar que se a intensidade do dipolo
F (t) for uma fungéo constante no tempo, o dipolo sé serd sentido em uma pequena regido ao
seu redor. Essa caracteristica € inerente aos dipolos, os monopolos ndo podem ser decompostos

em parcelas que afetam o campo proximo e em parcelas que afetam regides mais distantes.

3.3 Definicao das fontes sonoras A analogia de Lighthill

Em 1951, no contexto de diminui¢do de ruido de turbojatos, Lighthill desenvolveu uma ana-
logia que permitiu identificar fontes de ruido no préprio escoamento. Essa teoria parte do
principio que a fonte sonora € a diferenca entre as leis gerais de aproximacao e suas aproxima-
coes linearizadas. Partindo desse principio, € possivel manipular algebricamente as equagdes
de quantidade de movimento e conservagdo de massa para que a equacao resultante do processo
seja uma equacdo de onda na perturbagdo do escoamento munida de um termo fonte. Conforme
serd visto nas secodes subseqiientes, o procedimento de Lighthill gera uma fonte sonora como
descrito na equacdo 3.8 sem qualquer aproximagdo feita nas equagdes, permitindo identificar

varios mecanismos do escoamento como fonte de ruido.



20

Diferenciando em relacdo ao espaco a equacdo da quantidade de movimento escrita
em func¢do perturbagdo de pressao, equagdo 3.15, e subtraindo o resultado da derivada temporal

da equacao da continuidade, encontra-se a equagdo 3.16.

0 J
E (pvi) + O (p'0i5 — Tij + pvivj) (3.15)
8%y 52

2 Or0z, (p'0ij — 735 + pvivy) (3.16)

Finalmente, subtraindo c?V?2p’ de ambos os lados da equacdo 3.16, pode-se encontrar
a equagdo de onda proposta por Lighthill 3.17. Nessa equacdo, o lado esquerdo possui uma
estrutura de dupla divergéncia, constituindo um quadrupolo, em analogia a defini¢dao de dipolo.
Admitindo o lado esquerdo da equacdo independente do lado direito, € possivel integral a distri-
buicao de fontes tal como feito anteriormente para fontes compostas por dipolos € monopolos.
Por ter estrutura de quadrupolo, a eficiéncia de propagacdo € muito menor que os dipolos, pois
ha dupla tendéncia de cancelamento dos termos. Dessa forma, o efeito de cada fonte decai com
o inverso da distancia a ela.

2 1 2

ap 2v72 |
8252 _CV p= 3%3%

(p'éij — Tij + pPUV; — 02/)/51']') (317)

Uma andlise mais detalhada do termo fonte deve ser feita. A estrutura de dupla diver-
géncia atua sobre o tensor de Lighthill, definido na equacdo 3.18. A equacgao de Lighthill € uma
equacao valida para toda a regido do fluido na qual o tensor ndo se anula, tal como as fontes

sonoras definidas nas secdes anteriores.

T;j — (p/ _ CQPI) 5ij — Ty + PV (318)

Analisando o tensor de Lighthill, percebe-se que escoamentos niao viscosos nao geram
som, pois as tensoes de Reynolds sdo da ordem do quadrado das flutuacdes de velocidades, o
tensor de forcas viscosas € nulo e tendo em vista as equacdes 3.4 e 3.6, a parcela que multiplica

a fun¢do delta de Dirac se anula.

Contudo, em escoamentos turbulentos, hd presencga de tensdes de Reynolds com grande
magnitude, além das tensdes viscosas. Dessa forma, o escoamento turbulento gera ruido sob a

forma de um quadrupolo.

A equagdo de Lighthill, concebida para tratar diretamente o problema de jatos livres,

ndo leva em conta a presenga de paredes diretamente. O problema das paredes sélidas s6 foi
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resolvido em 1969 por Ffowcs Williams e Hawkings, com o uso de fun¢des generalizadas para

descrever a fonte sonora induzida por paredes méveis.

3.4 Equacao de Ffowcs Williams e Hawkings

Para tratar as fontes de ruido provenientes do movimento de superficie, o procedimento adotado
por Ffowcs Williams e Hawkings pode ser resumido em reescrever as equagdes do movimento
em termos de fungdes generalizadas, a fim de que as equacdes sejam vélidas em todo o espago,
construir uma equacio de onda e entdo resolvé-la através de integrais de convolucdo e funcdes
de Green. Para tanto, utiliza-se um procedimento de volume de controle, de forma a isolar os
efeitos sonoros das paredes, visto que eles sdo desconhecidos. Supde-se que a superficie de
controle S, se move com velocidade « (Z,t). Definindo a func¢ao de superficie f, tal que ela

satisfaca a condi¢do 3.19.

< 0, se 7 esta dentro da superficie de controle
J(Z,t) { =0, se estdna superficie de controle (3.19)

> (0, se T estd naregido externa

Definindo a funcdo de Heaviside através da equac@o 3.20, multiplicando as equacdes
exatas da quantidade de movimento e continuidade pelo operador H (f) e tomando derivadas
parciais tal como foi feito para a obtencdo da equacdo de Lighthill, encontra-se a equagdo de

Ffowcs Williams, 3.21.

1, sex >0
H(z) = (3.20)
0, sex <0

b (Hp) = V2 (Hp) = 452 (HT,)
~a (50 (f) [pvi(vj—ui)erij]) (3.21)

42 (20 () o (v — )+ pov]

Pij = P'0ij — Tij (3.22)

A soluc¢do integral da equacgado 3.21 ndo € tao direta como a equacdo de Lighthill porque

a fonte se move e a integracdo deve ser feita tendo o cuidado de utilizar sistemas coordenados
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ligados a superficie de controle, como explicam as referéncias.

Definindo sistemas coordenados gerais e presos ao volume de controle por y e 7, res-
pectivamente, € possivel relaciond-los através da velocidade da fonte U (77, 7) segundo a equa-
cdo 3.23.

7= ﬁ+/ U (if,7') dr’ (3.23)
0
d*y = Jd*iy (3.24)
K — glradyf] (3.25)
|grad,;|

Definindo as constantes da transformacgao de sistemas de coordenadas , equacgdes 3.24
e 3.25, pode-se finalmente integrar a equagdo de Ffowcs Williams, resultando na funcao 3.26

para a perturbacdo de massa especifica. As varidveis auxiliares estdo definidas na equacdes
3.27,3.28 e 3.29.

47T62Hp/ (f’ t) - 8%3:6; LSEV T\i]Tj\iIr d3
— i g Plm P K S (i) (3.26)
5 fo PR 0, K dS (7)
ct-r @) =|t-i- [ T (3.27)
0
U /A / U (i.7") dr’ (3.28)
0

Ui T — / !

M, = — (v; — ;) — U; (7, 7") dr (3.29)
Ccr 0

A solucdo da equacdo de Ffowcs Williams revela que o som € fun¢do volumétrica de
quadrupolos, a ela somada efeitos de monopolos e dipolos provocados pela superficie movel.
Dessa forma, a superficie mével contribui para o som gerando uma distribui¢do de fontes de
maior eficiéncia de irradiacdo, os dipolos e monopolos. Essa separacdo de efeitos € particular-
mente util porque permite o cdlculo do som seja simplificado se for conhecido a priori qual fonte
de ruido ¢ dominante. Por exemplo, para escoamentos subsonicos de baixa velocidade, isto &,
com nimero de Mach menor que 0,3, a integral no volume pouco contribui para o ruido (Fluent
Inc, 6.3), de modo que ela pode ser desprezada no célculo final. Alguns pacotes comerciais se

utilizam desse fato para diminuir o custo computacional do cddigo, tal como no pacote Fluent,



23

o qual despreza as contribui¢des no volume. Ja no pacote CAA++, existem ferramentas especi-
alizadas para cdlculo de cada uma dessas contribui¢des, cada qual especializada na solugao de

uma classe de problemas em particular.

3.5 O método direto

Meétodos diretos em aeroacustica sdo aqueles que nao utilizam nenhuma analogia para calcu-
lar o0 som num observador, isto €, o som € calculado monitorando diretamente as oscilagdes
de pressdao em pontos de controle. Trata-se de um método computacionalmente muito caro,
visto que para cada receptor, é necessario guardar um histérico de pressdes. Tal procedimento
contrasta com os procedimentos de cdlculo utilizando analogias porque neste procedimento,

deve-se armazenar apenas o historico de pressdes na regido da fonte.

No método direto, o observador deve estar contido na malha, e mesmo para distancias
muito elevadas da fonte de ruido, deve-se resolver as equacdes de Navier-Stokes com elevada
precisdo. Essa abordagem tem ainda a dificuldade de se impor condi¢des de contorno ndo
reflexivas, de maneira que as perturbacdes acusticas sejam convectadas para fora do dominio

computacional, ao invés de serem refletidas pelos limites da malha (Larsson, 2002).

Simulagdes diretas sdo utilizadas apenas nos casos em que hé forte acoplamento entre
o campo hidrodindmico e o campo actstico. Em outras palavras, tais simulagdes sdao reco-
mendadas para casos em que o campo hidrodinadmico seja instavel as pequenas perturbacdes
(DRAZIN; REID, 1981), de modo que pequenas alteragdes na solu¢ido ndo decaiam no tempo nem
no espaco. Tal é o caso de uma cavidade ressonante, na qual as flutuagdes de pressdo intera-
gem com as instabilidades nas camadas cisalhantes numa retroalimentacao de energia entre os

campos acustico e hidrodinamico.

3.6 Tratamento dos sinais acusticos

Ondas sonoras sao flutuagdes de pressdao que se propagam a velocidade do som, produzindo
sinais de pressdo em cada ponto da zona de acdo. Conforme explicado nas secdes anteriores,
essas perturbagcdes tem amplitudes e escala de energia muito menores que as pressdes carac-
teristicas do escoamento. Dessa forma, é necessdrio utilizar uma escala logaritmica para as

flutuacdes de pressoes.

Define-se o nivel de poténcia sonora segundo a 3.30, mas € mais usual medir o nivel

sonoro em termos do nivel de pressao sonora SPL, 3.31. Ambas as escalas sdo medidas em dB5.
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P irr
—10log [ =" .
PWL =10log (Pot T ref> (3.30)
p/
SPL =10log | - (3.31)
pref

Usualmente os sinais de pressao sdo caracterizados por uma média, a pressdo eficaz.

Ela pode ser calculada através da equacdo 3.32.

1 T
Peficaz = T \/0 p2 (t) dt (332)

Para efeito do cédlculo da propagacdo de energia, utiliza-se o conceito de intensidade

sonora. Formalmente, esse conceito pode ser expresso através da equacdo 3.33, que define a
unidade da intensidade sonora como [I ] = W /m?, ilustrando que a intensidade sonora pode

ser vista como a poténcia especifica que € irradiada normalmente sobre uma superficie.

I
= —/ p(t)T(t)dT (3.33)
T Jy
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4 O ESCOAMENTO AO REDOR DO SLAT

4.1 Sistemas de alta sustentacao

4.1.1 Os sistemas e sua importancia

Em manobras como pouso e decolagem, € essencial que a aeronave atinja altos valores de co-
eficiente de sustentacdo. Essa caracteristica é necessdria porque nessas manobras a velocidade
da aeronave é muito baixa, e a for¢a de sustentacdo deve ser maior do que em condi¢des de
cruzeiro. Em (Van Dam, 2002) o autor discute quantitativamente a importancia de pequenos
incrementos no coeficiente de sustentacdo maximo da aeronave. Ele mostra que variacoes da
ordem de 0,1 no coeficiente de sustentacdo afetam o angulo de aproximacao da aeronave, dimi-
nuindo a altura do trem de pouso e, portanto, o peso da aeronave. Aeronaves com coeficiente de
sustentacdo mais elevados necessitam de menor drea de asa, sendo possivel carregar uma carga

paga maior, com beneficios econdmicos evidentes.

O valor do méximo coeficiente de sustentacdo € limitado pelo "stall"do perfil da asa.
Variacoes no perfil bidimensional alteram de forma pouco significativa 0 mdximo coeficiente

de sustentacdo, que tipicamente ndo excede 1,2 (Van Dam, 2002).

O uso de flaps nas asas aumenta a sustentagdo devido ao aumento da area alar e devido
ao maior arqueamento do conjunto. Contudo, esse aumento da sustentacdo € acompanhado de
maior exigéncia de recuperacdo de pressdao no elemento principal. O conjunto fornece maior

sustentacdo, mas a separacdo do escoamento ocorre prematuramente.

Os slats suprem a necessidade da recuperacao de pressao exigida pelo flap porque o slat
induz uma circulacao contréria a do elemento principal. Como a aceleracdo no bordo de ataque
do elemento principal € controlada, o escoamento apresenta um gradiente de pressdo adverso
muito menor, o que aumenta o angulo de sustentacdo maxima. Conforme ilustrado em (Van Dam,
2002), o principal efeito do slat é alterar o angulo de sustentacdo maxima e, conseqiientemente,
o valor maximo do coeficiente de sustentacdo. Em tese, a inclinacdo da curva C';, X « poderia

se alterar, mas esse efeito € minimo (Van Dam, 2002).
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4.1.2 Parametros geométricos de um slat

As caracteristicas aerodindmicas do slat dependem nao sé do desenho do perfil, mas também
de sua posicdo relativa ao elemento principal. A figura 4.1 ilustra os principais parametros de
projeto do slat. Tais varidveis s@o utilizadas para se obter um conjunto de coeficientes aero-
dindmicos 6timo para a condicao de voo. Trata-se do compromisso entre valores elevados de
sustentacdo com baixo arrasto na decolagem e o maximo valor para g—g no pouso, mesmo que

acompanhado de altos valores de arrasto (Van Dam, 2002).

Overlap (negativo)

Angulo do slat (variavel)

Elemento
Principal

Linha de gap
constante

Linha de overlap constante

Figura 4.1: Parametros geométricos de um slat.

Ainda segundo (Van Dam, 2002), o desenvolvimento desses dispositivos inicialmente
priorizou a otimizac¢do aerodinamica. Como o desenvolvimento da tecnologia de hiper-sustentadores,
o foco da otimizagdao mudou para a integracao desses dispositivos na asa, ja que eles sao pesa-

dos, necessitam de manutengdo intensiva e tem um custo de fabricagdo alto.

Recentemente, a alteracdo no desenho dos perfis para a otimizagcao aerodinamica vol-
tou a ser importante porque os perfis devem ndo so ter eficiéncia aerodindmica, mas devem
produzir baixo ruido. Entretanto, em alguns casos, a otimiza¢do aerodinamica e de ruido confli-
tam, conforme se pode ver no estudo de perfis de baixo ruido para o slat encontrado em (Andreou;

Graham; Shin, 2006).

4.2 Mecanismos de geracao de ruido no slat

4.2.1 Revisao bibliografica

Estudos experimentais comprovaram o papel dominante dos componentes hipersustentadores e

do trem de pouso no ruido gerado pelo airframe. Dentre os componentes hipersustentadores, o
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slat é a fonte de ruido preponderante em baixas e médias freqiiéncias, conforme pode ser visto

na Figura 4.2.
80
T0F
)
ke
= o0f Slat
ﬁ ——— Trailing Edge
= 50 Residue
3 ———+—— Inboard Flap Edge
o .
oy ——— Aileron
= 40r Quthoard Flap Edge
———— Total
301
20 =

10° 10° 10°
Full Scale Frequency (Hz)

Figura 4.2: Espectro sonoro dos componentes do airframe, figura extraida de (Guo; Yamamoto;
Stoker, 2003)

As principais regides de instabilidades no escoamento ao redor do slat estdo indicadas
na figura 4.3. Outra regido com importantes mecanismos de amplificagdo de ondas acusticas € a
regido do gap, mostrada na figura 4.1. As ondas acusticas sao refletidas pelo bordo de ataque do
elemento principal para o interior da cavidade do slat, provocando fortes ressonancias naquela
regido. Ondas acusticas emitidas na cavidade atingem novamente o gap e podem provocar

interferéncia.

Bordo de
fuga

Cuspide

Figura 4.3: Espectro sonoro dos componentes do airframe, figura extraida de (Guo; Yamamoto;
Stoker, 2003)

(Khorrami et al., 2003) mostrou, através de numerosas simula¢des e comparagdo com
experimentos que em geral, o slat possui o espectro em freqiiéncia ilustrado na figura 4.4. Tal
curva mostra o decaimento natural do som ao longo da freqiiéncia até que se observa um feno-
meno de ruido tonal grande fluxo de energia acustica. Conforme aquele autor, o ruido € tonal
porque o fendmeno de sua produgdo estd associado a desprendimento de vortices no bordo de

fuga do slat.
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SPL,dB

I |
1 10 100

Figura 4.4: Espectro sonoro adimensional tipico de um slat, retirado de (Khorrami et al., 2003).
No calculo do nimero de Strouhal, Cs é a corda do slat.

Além do fendmeno tonal de alta freqii€ncia, observam-se na figura 4.4 elevadas oscila-
coes de pressao na regido de baixas e médias freqii€ncias. Testes experimentais (PIV) efetuados
por (Takeda et al., 2001) e (Jenkins; Khorrami; Choudhari, 2004) foram utilizados para investigar o
fendmeno sonoro em baixas freqiiéncias. Foi verificado um fendmeno de emissdo da camada
cisalhante em torno da cuspide do slat, formando vortices com comprimento de onda elevado
na direcdo da envergadura. Os vértices gerados na cuspide sdo conduzidos pela succio prove-
niente do gap em direcdo a borda de fuga do slat. Dependendo da configuracdo geométrica,
isto é, do angulo de ataque da asa e do angulo de deflexdo do slat, tais vértices podem tanto
ser transportados para fora da cavidade do slat interagindo entdo, com o fendmeno de geracao
de vortices no bordo de fuga quanto podem ser direcionados para a parede interna do slat, a
cova, na qual os vortices se chocam e ficam presos numa regido de recirculacdo. Essa camada
cisalhante é formada por vértices de diversas escalas de comprimento, constituindo um feno-
meno muito complexo e dificil de ser simulado. A grande diferenca de velocidades entre o
escoamento principal e as regides de baixa velocidade préximas a parede do slat deformam as
estruturas coerentes. Com isso, as escalas caracteristicas das estruturas variam em uma ampla
faixa, resultando em diversos comprimentos de onda na dire¢do da envergadura. A dindmica do
escoamento naquela regido ¢ dominada por uma interacdo complexa entre os vortices emitidos
pela ctspide e os vortices deformados pela presenga da parede. O fendmeno ndo apresenta um
padrdo periddico, sendo o ruido predominantemente de banda larga. A presenca de diferentes
escalas de comprimento para os turbilhdes torna tanto a confec¢do de modelos para estudo da
instabilidade quanto para simulagdo numérica muito mais complicados. Fendmenos de instabi-

lidades temporais devem levar em conta efeitos nao lineares como a amalgamacao de vortices
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provenientes da cuspide e do bordo de fuga do slat, quando eventualmente um voértice escapa
dos escoamentos secundarios da cova e € transportado para a regido do gap. Essa caracterizacao
deve garantir tanto a representag¢do do fendmeno anisotrépico proveniente do movimento médio
das grandes estruturas quanto a representagdo do fendmeno das pequenas escalas, que possuem
densidade de energia muito menor que as estruturas maiores. Para tanto, procedimentos como
utilizar modelos de turbuléncia zonais nos quais equacgdes laminares sdo utilizadas na regiao
da cova do slat (Khorrami; Singer; Berkman, 2002),(Choudhari et al., 2002) podem ser adotados para
que os fendmenos presentes naquela regido nao sejam amortecidos pela viscosidade turbulenta.
Ainda segundo (Choudhari et al., 2002), esse procedimento resulta num nivel de pressdao sonora,
SPL, entre 6 a 8 dB, dependendo da regiao do espectro, maior que os obtidos através da apli-
cacdo de modelos de turbuléncia em toda a regidao do escoamento. O sucesso desse método €
baseado no fato de que em escoamentos com camadas cisalhantes livres, as tensdes turbulen-
tas sdo produzidas sdao produzidas primariamente por estruturas com grande energia, as quais
podem ser melhor avaliadas na auséncia dos efeitos dissipativos provenientes da viscosidade
turbulenta (Morris; Giridharan; Lilley, 1990). Os experimentos numéricos realizados por (Khorrami
et al.,, 2001) mostram que sem esse procedimento zonal, é necessdrio forcar uma oscilagdo de
velocidades na regido da cuspide para que se observem instabilidades na camada cisalhante.
Contudo, as estruturas coerentes sdo rapidamente dissipadas, e os vortices mal alcancam as

paredes.

O procedimento zonal € uma tentativa de se diminuir a viscosidade artificial em re-
gides nas quais os mecanismos de instabilidade sejam essencialmente ndo-viscosos. Em (Khor-
rami; Choudhari; Jenkins, 2004), o autor ainda indica que embora a instabilidade das estruturas
sejam capturadas pelo procedimento zonal, ainda s@o necessdrios refinamentos na metodolo-
gia para que se consiga reproduzir a interacdo dos vortices com as paredes e a evolugdo das
grandes estruturas apds seu confinamento na regido da cova. Khorrami; Choudhari; Jenkins propde
que a dindmica na regido da cova sé poderd ser completamente reproduzida com simulacdes

tridimensionais.
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5 SIMULAGCOES BIDIMENSIONAIS EM REGIME
PERMANENTE COM O PERFIL AGARD

5.1 Geometria AGARD-2 sem flap

As simulag¢des numéricas foram realizadas com a geometria de referéncia descrita no caso A-2
em (Moir, 2004) sem o flap. O modelo foi ensaiado por (Andreou; Graham; Shin, 2006) em tinel
de vento e tanto os resultados quanto a geometria foram disponibilizados como figuras. Essa
referéncia foi escolhida por apresentar as curvas C, X o e SPL x f experimentais para um
aerof6lio com slat. Contudo, nesse artigo ndo estdao disponiveis alguns dados importantes para

a simula¢@o, como a distribuicio do coeficiente de pressao c,, definido na equagao 5.1.

c :p_poo
" U

S.D

O modelo ensaiado possui slat com corda de 13,5% a corda do elemento principal,
deflexdo do slat de 25 °, razdo de aspecto de 2,7 e razdo entre a altura do tunel e corda do
aerofdlio de aproximadamente 0,48. Para evitar contato com a camada limite do tinel foram
utilizados "end plates"circulares proximos das extremidades do modelo.O autor ainda utilizou
"boundary layer trips"na regido da cuspide a fim de forgar a transi¢do da camada limite e con-
trolar o ruido tonal proveniente do desprendimento de vortices naquela regido. A geometria foi
testada numa faixa de nimero de Reynolds de 0, 84 — 1,6810°, com velocidade do escoamento

de 30%. Nessas condig¢des, o nivel de turbuléncia do tinel de vento é da ordem de 0, 15%.

5.2 Analise de convergéncia de malha

Seguindo as consideracdes indicadas na sec¢do 4.2, projetou-se uma configuracdo de malha com-
putacional indicada na figura 5.1. As malhas sdo estruturadas e tentam acompanhar as linhas de
corrente do escoamento. Para verificar a independéncia dos resultados da malha computacional,

foram utilizadas trés malhas com densidade de elementos variavel, 50.000, 100.000 e 170.000
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elementos, tomando o cuidado de manter o desenho basico das linhas de corrente.Uma analise
mais rigorosa de convergéncia deveria considerar o uso de malhas nao estruturadas, visto que

estas em geral ndo acompanham a superficie do corpo e nao possuem dire¢des preferenciais.

fl

[l

(L
%

Figura 5.1: Vista detalhada da malha no slat.

Para que a anélise tenha coeréncia, € necessario utilizar uma medida integral do es-
coamento, ja que as diferentes interpolacdes levam a resultados locais diferentes. Por isso,

escolheu-se a curva de sustentacdo para andlise de convergéncia.

O angulo de ataque foi variado em func¢do do vetor velocidade nas fronteiras externas
do dominio. Nas simulag¢des foi utilizado um valor de 50 cordas de distincia entre as fronteiras
externas e as paredes. Essa distincia deve ser elevada para que a esteira produzida pela asa

decaia e o escoamento nas fronteiras possa ser considerado nao perturbado.

5.2.1 Estudo de convergéncia para o modelo k — e cubico

Todas as simulagdes em regime permanente do modelo k£ — e cibico apresentam regime de
separacdo acentuado, mesmo para angulos de ataque muito baixos como 6°. Tal situacdo é
incoerente com a fungdo do slat, que € a de reduzir o pico de suc¢do no bordo de ataque para
atrasar a separagao (Van Dam, 2002). Como resultado, o coeficiente de sustentacdo do aerofdlio
ndo converge, visto que o escoamento nunca alcanca regime permanente. Os resultados tipicos
para o angulo de 6° estdo condensados nas figuras 5.2 e 5.3. Resultados para angulos de ataque

maiores sdo similares e ndo serdo mostrados por nao acrescentarem novas informagoes.
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Figura 5.2: Tipica distribuicdo de pressdes para angulo de 6°. Pressdes em Pa.Modelo k — ¢
cubico.
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Figura 5.3: Tipica distribuicdo de nlimero de Mach para dngulo de 6°. Modelo k — € ctbico.
5.2.2 Estudo de convergéncia para o modelo k — w SST

Cada uma das simulacdes com modelo de turbuléncia k£ — w SST convergiu assintoticamente
para um valor de sustentacdo. Os resultados apresentados na tabela 5.1 mostram independéncia
em relacdo a malha, visto que eles pouco variam com o refinamento. Uma excecdo deve ser
feita com relacdo ao angulo de 24°, pois o resultado para tal 4ngulo ndo apresenta indicios de
stall, como ocorre nas outras malhas. Para melhor comparacio e andlise, as curvas obtidas estao

superpostas na figura 5.4.

As distribui¢Oes tipicas de pressdo e numero de Mach para o 4ngulo de 06° estdao
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Tabela 5.1: Tabela de convergéncia do coeficiente de sustentagdo para o modelo £ — wSST.

50000 10000 170000
06° 0,7321 0,7558 0,7314
10° 1,1750 1,1720 1,1840
16° 1,7180 1,1746 1,7330
20° 1,9190 1,9600 1,9540
24° 1,2250 1,2830 2,0400

Convergencia da curva de sustentacao do modelo SST

4 ! ! ! ‘ !
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Angulo em graus

Figura 5.4: Convergéncia das curvas de sustentagdo para o modelo £ — w SST.

apresentadas nas figuras 5.5 5.6.

5.2.3 Estudo de convergéncia para modelo Spalart-Allmaras

As simulacdes com o modelo de Spalart-Allmaras, SA, convergem muito mais rapidamente
que as simulagdes com modelos derivados de k — €. As iteracdes também sdao mais rdpidas

porque o modelo adiciona apenas uma equag¢do de transporte para a turbuléncia, enquanto os
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Figura 5.5: Tipica distribui¢do de pressdes para dngulo de 6°. Pressdes em Pa.Modelo k£ — w
SST.
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Figura 5.6: Tipica distribuicdo de nlimero de Mach para dngulo de 6°. Modelo k — € ctbico.

modelos tradicionais transportam duas quantidades representativas da turbuléncia. Analisando
os resultados apresentados na tabela 5.2 percebe-se que o refinamento na malha pouco altera os
valores dos coeficientes. Para melhor comparacao entre os pontos da curva, eles sdo mostrados

na figura 5.7.

Observando a figura 5.7 percebe-se que os resultados sdo tanto mais independentes
da malha quanto mais baixo o angulo de ataque. Mesmo nos angulos que antecedem o stall,
observa-se grande concordancia de resultados. Contudo, apds o angulo de sustentacdo maxima,

aumenta a sensibilidade do coeficiente de sustentacdo com a densidade de elementos da malha.
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Tabela 5.2: Tabela de convergéncia do (', obtido com o modelo Spalart-Allmaras.

Angulo \ Ndmero de 50000 10000 170000
elementos
06° 0,6687 0,6727 0,6750
10° 1,1750 1,1470 1,1490
16° 1,7460 1,7530 1,7570
20° 2,0270 2,0330 2,0420
24° 2,1580 2,1640 2,1810
28° 2,1030 2,1210 2,1490
30° 1,7450 1,9040 1,8230
32° 1,5780 1,7080 1,5980

Convergencia da curva de sustentacao do modelo S-A
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Figura 5.7: Convergéncia das curvas de sustentagdo para o modelo SA.
5.2.4 Analise dos resultados

Uma breve andlise sobre a variacdo dos mecanismos de producdo de turbuléncia com o dngulo

de ataque pode ser feita considerando a distribuicdo de energia cinética turbulenta na regidao
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do slat. Das figuras 5.8, 5.9 e 5.10, percebe-se que a maior producdo de turbuléncia se d4 na
regido da cuspide para angulos mais baixos. Além disso, pode-se notar que as instabilidades
sdo carregadas por convecc¢do para fora da regido da cova, resultando numa interagdo entre as
instabilidades provenientes da cuispide e instabilidades provenientes do bordo de fuga do slat.
Tal interacdo pode ser distinguida da geracdo de vértices pelo bordo de fuga devido a maior
espessura da esteira do bordo de fuga, conforme pode ser visto na figura 5.8. A medida que o
angulo de ataque aumenta, a regido de maior intensidade de turbuléncia torna-se a cova, parti-
cularmente na regido proxima a parede, indicando que as estruturas se desaceleram e se chocam
com a parede do slat. Também se observou que para o angulo de 16°, a producdo de energia
cinética turbulenta fica confinada na regido da cova. Dessa forma, nota-se que a espessura da
esteira do bordo de fuga fica aproximadamente constante para angulos de 10° e 16° € menor que
a espessura para angulos de 6°. Essa mudanca de configuragdo no escoamento foi observada

em testes experimentais disponiveis em (Jenkins; Khorrami; Choudhari, 2004) e (Takeda et al., 2001).

Turb1
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2.2472e+001
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7.4907¢+000

- 0.0000¢+000

Figura 5.8: Tipica distribui¢c@o de energia cinética turbulenta para 6°.

5.2.4.1 Comparacao da curva de sustentacdo numérica com experimental

Pontos das curvas de sustentag@o simulados com modelo k£ — wSST e experimental podem ser
verificados na figura 5.11. A primeira vista, parece que as simulacdes sdo incoerentes, mas
uma andlise mais detalhada deve considerar em quais condic¢des foi feito o experimento e se
eles estdo de acordo com a teoria utilizada no projeto. Em primeiro lugar, € preciso levar em
consideracdo a correcdo a ser feita nos dados experimentais para os pontos da curva. No artigo,

foi utilizada uma correcdo de dados de tiunel de vento segundo indicado em (Engineering Sciences
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Figura 5.9: Tipica distribuicdo de energia cinética turbulenta para 10°.
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Figura 5.10: Tipica distribuicao de energia cinética turbulenta para 16°.

Data Unit, 1976). Essa referéncia diz que tal correcdo deve ser feita para casos em que a a razao
entre a corda do aerofélio e a altura do tunel seja pequena, de no maximo 0,35. Contudo,
utilizando os dados disponiveis em (Andreou; Graham; Shin, 2006), chega-se a um valor de 0,48

para tal razdo.

O objetivo do uso de um slat € induzir uma velocidade contréria a do escoamento prin-
cipal, diminuindo assim o pico de suc¢do no bordo superior do aerofélio. Como conseqiiéncia,
ha maior energia cinética disponivel para o escoamento suportar gradientes adversos de pressao,

causando atraso na separacao (Van Dam, 2002). Logo, o efeito do uso do slat é no sentido de
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Convergéncia da curva de sustentacao
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Figura 5.11: Comparacgdo de resultados numéricos e experimentais.

aumentar angulo de stall e conseqiientemente o (', . € muito mais significante que o efeito na
tangente da curva. Portanto, espera-se que para baixos angulos de ataque, a inclina¢io da curva

de sustentacao seja proxima aquela calculada utilizando a teoria dos félios esbeltos.

Todavia, a teoria dos f6lios esbeltos assume um escoamento completamente bidimen-
sional. Conforme discutido na secdo 5.1, a razdo de aspecto do modelo ensaiado € baixa, o que
gera incertezas sobre a bidimensionalidade do escoamento. Como a asa € pequena, os vortices
de ponta podem induzir velocidades na dire¢do da envergadura compardveis as velocidades mo-
dificadas pela presenca do perfil bidimensional. Com isso, o escoamento medido por (Andreou;
Graham; Shin, 2006) pode se distanciar do escoamento em asas, 0 que poderia explicar os valores

baixos no coeficiente de sustentacdo e o baixo valor da inclinacdo da curva.

Ainda analisando a figura 5.11, nota-se que as simula¢des apresentam resultados muito
semelhantes, até que se configure o stall. A concordincia dos resultados das simulacdes para

baixos angulos de ataque pode indicar coeréncia nas simulacdes. Também se nota que a incli-
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nacao da curva de sustentacdo é muito préxima da inclinacdo tedrica e, também, possui valores
muito proximos aos valores numéricos obtidos em (Ton T. A.; van Putten, 2006). Uma melhor com-
paragdo dos resultados poderia ser feita em fungdo da distribui¢do do coeficiente de pressao c,

, mas esses dados ndo estdo disponiveis em (Andreou; Graham; Shin, 2006).

Entao, é possivel concluir que o experimento feito por Andreou; Graham; Shin apresenta
componentes tridimensionais de elevada magnitude no escoamento, o que leva ao uso de con-
dicdes de contorno muito complexas e dificeis de se identificar e classificar. Por isso, apds
estudo de modelos de turbuléncia com o perfil AGARD, esse trabalho passard a utilizar o perfil

30P30N, por disponibilidade de maior conjunto de dados experimentais € numéricos.
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6 SIMULACOES BIDIMENSIONAIS EM REGIME
TRANSIENTE COM O PERFIL AGARD

6.1 Simulacoes transientes com modelo de turbulén-
cia k — w SST

A partir das solu¢des em regime permanente para o modelo & — wSST' foram conduzidas si-
mula¢des numéricas transientes com passo temporal de 1 x 1075 para os Angulos de ataque de
6,10 e 16°. Para verificar os fendmenos de instabilidade foram monitoradas pressdes por cerca
de 0, 1s em quatro pontos: um localizado arbitrariamente na cova do slat, um préximo do bordo

da cuspide do slat e dois monitorando o bordo de fuga do slat e do félio.

Baseando-se nos resultados das simulagdes em regime transiente, € possivel estimar a
freqiiéncia de geracdo e desprendimento de vortices no bordo de fuga do slat através do nimero
de Strouhal da esteira, (Roshko, 1954). Tal freqiiéncia, da ordem de 6k H z, indica uma escala de
tempo caracteristica do escoamento. Com isso, as simulacdes evoluem a um passo adimensional

de 0,12.

6.1.1 Espectros de pressao na cuspide

Os espectros de pressdo na cuspide indicam um fendmeno de instabilidade na camada cisa-
lhante, correspondendo a uma freqiiéncia de 5k H z. Para angulos de ataques mais baixos, ha
grande transferéncia de energia nas baixas freqii€ncias, com uma moderada amplitude por volta

de 8k H z, como pode ser visto nas figuras 6.1 e 6.2.

Para angulos de 10 e 16°, percebe-se que a energia sonora também se concentra nas
freqiiéncias de 5 e 8kHz, mas observando as figuras 6.3 e 6.4, nota-se que o fendmeno de

ressondancia fica ainda mais acentuado.

Assim como indicado em (Khorrami et al., 2003), hd uma flutuacdo de pressdo com

cardter periddico acentuado, caracteristico de fendmenos de desprendimento de vortices.



41

FFT Plot

1.000e+002 -

8.000e+001

6.000e+001

4.000e+001

2.000e+001

Sound Pressure Level (Decibels)

0.000e+000

-2.000e+001 o

T L T L T L 1
10000 20000 30000 40000 50000

Figura 6.1: Espectro de ruido na ctspide para angulo de ataque de 6°.
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Figura 6.2: Freqiiéncia dominante no spectro de ruido na cuspide para angulo de ataque de 6°.
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Figura 6.3: Espectro de ruido na cuispide para angulo de ataque de 10°.
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Figura 6.4: Espectro de ruido na cispide para angulo de ataque de 16°.
6.1.2 Espectros de pressao no bordo de fuga do slat

Os espectros de pressdao no bordo de fuga também indicam a presenca de um fendmeno perio-
dico, de freqiiéncia aproximada de 5k H z, como pode ser constatado nas figuras 6.5 e fig:fft-
bfs10.

FFT Plot
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Figura 6.5: Espectro de ruido no bordo de fuga do slat para angulo de ataque de 6°.

Essa freqiiéncia tem relacdo estreita com uma das freqiiéncias dominantes do espectro
para a cuspide. Como pode ser visto na figura 6.7, para angulo de ataque de 16 °, o espectro
ndo indica dominancia na regido de 5k H z, indicando que os vortices gerados na cuspide ficam
realmente confinados na regido da cova, como observado por (Jenkins; Khorrami; Choudhari, 2004)
e (Khorrami et al., 2003).
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Figura 6.6: Espectro de ruido no bordo de fuga do slat para angulo de ataque de 10°.
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Figura 6.7: Espectro de ruido no bordo de fuga do slat para angulo de ataque de 16°.
6.1.3 Espectros de pressao na regiao da cova

Na regido da cova, as flutuagdes de pressdao sdo provocadas por diversos fendomenos de interfe-
réncia, de forma que o espectro de pressdo seja mais espalhado, embora se possa distinguir a
freqii€ncia dominante da cuspide no espectro para angulos mais baixos, figura 6.8. Para angulos
maiores, o ruido € de banda larga, o que pode ser observado através do achatamento do espectro

sonoro em angulos de 16°, figura 6.9.

6.1.4 Espectros de pressao no bordo de fuga do félio

Outra importante fonte de ruido do airframe € o bordo de fuga da asa. Para os trés angulos de
ataque estudados, a freqiiéncia dominante no bordo de fuga foi aproximadamente constante e

igual a 20k H z, como se verifica na figura 6.10.
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Figura 6.8: Espectro de ruido na cova do slat para dngulo de ataque de 10°.
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Figura 6.9: Espectro de ruido na cova do slat para angulo de ataque de 16°.
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Figura 6.10: Espectro de ruido no bordo de fuga para angulo de ataque de 16°.

6.1.5 Contornos de vorticidade

Devido a rédpida estabilizacdo do escoamento, os contornos de vorticidade pouco variam no

tempo. Entretanto, é possivel verificar a mudanga nos mecanismos de conveccio de vortices
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emitidos pela cispide. A figura 6.11 mostra que a camada cisalhante se curva na direcdo do
escoamento principal, sendo a vorticidade transportada por convec¢do para a regido exterior.
Percebe-se que a vorticidade emitida pela cuspide ndo fica presa a regido da cova, conforme
previsto pela literatura. Comparando a figura 6.11 com a figura 6.12, ndo se notam diferencas
temporais no contorno de vorticidade. Parte do fendmeno pode ter sido filtrada por um alto

passo temporal.
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Figura 6.11: Vorticidade instantanea da asa a 6° de angulo de ataque no tempo adimensional
10,660.
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Figura 6.12: Vorticidade instantanea da asa a 6° de angulo de ataque no tempo adimensional
13.

As figuras 6.13 e 6.14 apresentam a vorticidade instantanea para a configuragcao de

10°. Elas mostram que a esteira se curva devido ao fluxo principal, mas a forma da esteira é
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muito menos perturbada se comparada ao caso do escoamento a angulo de 6°. Comparando as
duas figuras, nota-se que existe uma vorticidade adicional nas paredes do slat para angulo de
6°. Essa vorticidade € resultante da interacdo entre a amplificacdo das perturbac¢des da cuspide

com a regido das paredes.
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Figura 6.13: Vorticidade instantanea da asa a 10° de angulo de ataque no tempo adimensional
10,660.
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Figura 6.14: Vorticidade instantdnea da asa a 10° de angulo de ataque no tempo adimensional
13.

As figuras 6.15 e 6.16 revelam que para angulos maiores, a interacdo entre a camada
da cuspide e o bordo de fuga € muito menor. Dessa forma, o ruido tonal de alta freqii€ncia
proveniente do bordo de fuga do slat torna-se muito maior. Os escoamentos com angulos de

ataque da asa de 10 e 16° ndo apresentam vorticidade acentuada na regido mais proxima da
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parede interna do slat, mostrando que ndo ha mistura de freqiiéncias devido ao surgimento e

interacao entre pequenos vortices, tal como foi observado em (Khorrami; Choudhari; Jenkins, 2004).
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Figura 6.15: Vorticidade instantanea da asa a 10° de angulo de ataque no tempo adimensional
10,660.
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Figura 6.16: Vorticidade instantanea da asa a 10° de angulo de ataque no tempo adimensional
13.

6.2 Simulacoes transientes com modelo de turbulén-
cia k — w SST zonal

Embora as simulacdes apresentadas na se¢do 6.1 tenham capturado algumas freqiiéncias nos

pontos de controle, as flutuagdes de pressdao rapidamente se amorteciam. Dentre as possiveis
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causas para esse efeito sdo o uso de um passo temporal muito alto e a dissipacdo das grandes
escalas devido a presenca de um modelo de turbuléncia. Na tentativa de reproduzir os resul-
tados de (Khorrami; Choudhari; Jenkins, 2004), a escala de tempo do fendmeno foi obtida com a
velocidade do som e a corda do elemento principal. O novo passo de tempo real foi escolhido
para que o passo de tempo adimensional fosse da ordem de 4 x 10, com passo de tempo de
1 x 1078, Para reproduzir a dinAmica das grandes estruturas, foi proposto por (Khorrami; Singer;
Lockard, 2002) que seria possivel reproduzir o escoamento na regido do slat desligando o termo
de produgdo de turbuléncia em uma regido préxima a cova. Detalhes da regido na qual se de-
veriam resolver as equagdes laminares estdo apresentados na figura 6.17. Devido a construg¢ao
do cédigo utilizado para as simulacdes, ndo € possivel desligar somente o termo de producgdo
de turbuléncia, ja que a tnica opg¢do disponivel é desligar o termo fonte nas equacdes da turbu-
Iéncia. Conforme serd visto nas proximas sub-secdes, esse procedimento permite oscilacdes de

pressdao mas ndo permite o desenvolvimento de grandes estruturas na regido da cuspide.
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Figura 6.17: Malha para simulacdes do perfil AGARD-2. (a) Malha nas proximidades da asa.
(b) Zona laminar em azul.

As simulagdes admitiram como condicao inicial solugdes em regime permanente. Para
efeito de acomodagdo dessa solugdo e para que detecte apenas os efeitos transientes relativos as

instabilidades, os primeiros 10000 passos de tempo foram descartados da anélise.

6.2.1 Simulacoes para dngulo de ataque de 10°

Nas simula¢des com angulo de ataque de 10°, os contornos de vorticidade instantaneos na re-
gido da cova ndo se alteraram, indicando que o procedimento de se retirar o termo fonte naquela
regido ndo tem o mesmo efeito de se desligar apenas o termo de produgdo de turbuléncia. A
figura 6.18 mostra que em realidade, a simulacdo ndo foi perturbada em relacdo ao regime
permanente. Conforme se argumenta em (Khorrami; Singer; Lockard, 2002), as simulagdes estao

corretas na média, mas do ponto de vista do escoamento instantaneo, elas claramente ndo cap-
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turaram o fendmeno oscilatério proveniente do movimento de grandes estruturas na regido da

(43{4

(a)
Figura 6.18: Contornos instantdneos de vorticidade na cova: (a) Inicio das simulag¢des. (b)
Instantes finais das simulagdes.

cova.

Analisando somente a regido do bordo de fuga so slat na figura 6.19, nota-se que
o desprendimento de vortices foi capturado. Embora as estruturas se dissipem rapidamente
no espago, o fendmeno se tornou auto-sustentado, e o desprendimento de vortices prossegue

indefinidamente.

} &l

Figura 6.19: Contornos instantdneos de vorticidade no bordo de fuga do slat: (a) Inicio das
simulagdes. (b) Instantes finais das simulagdes.

A diferenca entre os resultados préoximos a cuspide e os resultados proximos ao bordo
de fuga esta relacionada com a fisica de cada regido e a sua relacdo com os modelos de tur-
buléncia. Os fendmenos de natureza ndo-viscosa na regido da cuspide foram amortecidos pela
presenca da viscosidade turbulenta. Contudo, conforme mostram as figuras 6.20, 6.21 € 6.22, as
simulacdes capturaram oscilagcdes numa faixa de freqii€ncias bem definida. Trata-se da prépria

freqiiéncia de desprendimento de vortices no bordo de fuga.

Nas figuras 6.21 e 6.20, deveria se observar um espectro mais espalhado nas baixas
freqiiéncias, porque as interacdes entre os vortices de diversas escalas produz um ruido de
banda larga. Contudo, tal fendmeno € governado pelas grandes estruturas, as quais ndo se

desprenderam nas simulacoes.



50

Sinal de pressdo
205 : - -

Presséo relativa em Pa

——FFT do cinal de presedn

Amplitude

| | | I | I | |
a1 05 [ [3 1 15 2 25
Frequéncia (Hz) 4

Figura 6.20: Flutuacdes de pressao na cuspide: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio da freqiiencia.

6.2.2 Simulacoes para angulo de ataque de 16°

Assim como nas simulagdes com angulo de 10°, nas simula¢des com angulos de 16° ndo foi
capturada a dindmica das grandes escalas. Também ndo foi observado o desprendimento de
vortices no bordo de fuga do slat. Observando as as figuras 6.23,6.24 e 6.25, percebe-se que
existem oscilagdes em faixas de freqiiéncia diferentes. O espectro em freqiiéncia na cuspide,

mostrado na figura 6.23, apresenta um ruido de banda larga e um ruido tonal numa freqii€ncia
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Figura 6.21: Flutuacdes de pressao na cova: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio da freqiiencia.

ligeiramente superior a freqiiéncia dominante no sinal do bordo de fuga, figura 6.25. Como
angulos de ataques maiores favorecem o confinamento das perturbagdes na regido da cova,
o bordo de fuga ndo € muito perturbado. Com isso, pode-se esperar que as oscilagdes auto-

excitadas ainda ndo tenham se desenvolvido plenamente.

De fato, analisando com mais cuidado a figura 6.25, nota-se que ja existe uma oscilacao

em torno de um sinal médio, mas este ainda ndo se estabilizou. Para verificar se as perturbacdes
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Figura 6.22: Flutuacdes de pressdo no bordo de fuga do slat: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio
da freqiiencia.

produzidas no bordo de fuga podem estimular a camada cisalhante, deve-se prosseguir com a
simulacdo e observar se o sinal de pressdo no bordo de fuga apresentard apenas uma freqiién-
cia dominante ou se serdo observadas freqiiéncias menores provenientes de interagdes entre as

ondas geradas na cova e refletidas nas paredes.
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Figura 6.23: Flutuagdes de pressdo na ctspide: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio da freqiiencia.

6.3 Simulacoes preliminares com modelo DES

O modelo DES € uma abordagem hibrida dos modelos LES e modelos RANS. Modelos DES
sdo uma tentativa de se obter simulacdes das grandes escalas e diminuir o custo computacional
usando modelos RANS préximo as paredes. Por filtrar menos as flutuagdes, esse modelo requer

o uso de malhas tridimensionais, ja que a turbuléncia é essencialmente tridimensional.
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Figura 6.24: Flutuagdes de pressdo na cova: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio da freqiiencia.

Contudo, para verificar se as flutuacdes foram dissipadas pelo modelo de turbuléncia,
uma simulac¢do bidimensional com modelo DES foi realizada. Deve-se ressaltar que esse proce-
dimento s6 foi realizado para verificar padrdes no escoamento e para verificar se a viscosidade
turbulenta de fato altera a soluc@o. Nao se pode tirar conclusdes quantitativas com esse proce-
dimento porque ao desprezar a tridimensionalidade da turbuléncia, pode-se perder fendmenos

que em tese sdo considerados nos modelos RANS tradicionais.
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Figura 6.25: Flutuagdes de pressdo no bordo de fuga do slat: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio
da freqiiencia.

Simulag¢des com passo temporal de 1 x 107® e com as mesmas malhas usadas para as
simulacdes URANS foram utilizadas. Deve-se ter em mente que simulacdes baseadas nos mo-
delos LES devem capturar as escalas correspondentes a 90% da energia cinética do escoamento.
Dessa forma, as malhas devem ser muito mais refinadas que as malhas usadas numa simulagdo
URANS.

Ainda assim, observa-se na figura as estruturas presentes nas medi¢des com PIV rea-
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lizadas por (Takeda; Zhang; Nelson, 2002) e nas simula¢des numéricas de (Khorrami; Singer; Lockard,
2002). Foi observado o aparecimento de um vortice central devido as condi¢des de partida.
Com um elevado adngulo de ataque, hd tendéncia das estruturas formadas na regido da cuspide
ficarem confinadas na regido da cova. Portanto, as condi¢des iniciais, que deveriam ser trans-
portadas para longe da regido das paredes, fica presente nos primeiros instantes de simulacdo.
Embora a simulagdo apresente as estruturas parecidas com a estrutura observada experimental-

mente, muita atencao deve ser dada as condig¢des iniciais.

Figura 6.26: Contornos instantdneos de vorticidade na cova: (a) Inicio das simula¢des. (b)
Instantes finais das simulagdes.

O modelo ainda capturou corretamente o desprendimento de vortices na regido do
bordo de fuga do slat, conforme pode ser visto na figura 6.27. Os espectros de pressdo em pon-
tos préximos ao bordo de fuga, indicados na figura 6.28 indicam que o fendmeno de desprendi-
mento de vortices se configura rapidamente nas simulagdes. Contudo, como o escoamento na
regido da cova é composto pela interacdo de fendmenos de baixas freqii€ncias, € provavel que
se deva simular um instante de tempo ainda maior para que se observe o ruido de banda larga

na regido da cova e cuspide.

o

. A /

‘ ‘

Figura 6.27: Contornos instantineos de vorticidade no bordo de fuga do slat: (a) Inicio das
simulacdes. (b) Instantes finais das simulagdes.

Conforme se observa nas figuras 6.29 e 6.30, as flutuagdes de pressao ainda sdo muito
pequenas. De fato, observando a figura 6.30, nota-se que houve apenas o movimento dos vorti-
ces. Fendmenos como amalgamacao, choque com as paredes e as separacdes de camada limite

ainda ndo foram iniciados.
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Figura 6.28: Flutuacdes de pressdo no bordo de fuga do slat: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio

da freqiiencia.
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Figura 6.29: Flutuacdes de pressdo na cuspide: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio da freqiiencia.
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Figura 6.30: Flutuagdes de pressdo na cova: (a) Sinal no tempo. (b) Dominio da freqiiencia.
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7  SIMULACOES BIDIMENSIONAIS EM REGIME
TRANSIENTE COM O PERFIL 30P30N

7.1 Geometria 30P30N

Conforme descrito na secdo 5.1, o perfil e o caso de referéncia para validacdo foram trocados,
visto que os experimentos descritos em (Andreou; Graham; Shin, 2006) sdo de dificil reproducao

numérica.

O perfil que serd utilizado a partir dessa secio € um perfil de trés elementos, composto
por slat, elemento principal e flap. E conhecido na literatura como 30P30N, devido ao dngulo
de deflex@o dos seus componentes. O modelo ensaiado tem corda em configuracdo de cruzeiro

de 0,457 m. As cordas do flap e slat sdo respectivamente 30% e 15% daquele valor.

Tabela 7.1: Configuracdes geométricas do perfil 30P30N.

Parametro Simbolo Valor
Angulo do slat s 30°
Angulo do flap Of 30°

Gap do slat Js 2,95%

Gap do flap gr 1,27%
Overhang do slat 0s —2,5%
Overhang do flap of 0,25%

Os experimentos realizados no Basic Aerodynamic Research Tunnel (BART) no LaRC,
NASA estio descritos em (Jenkins; Khorrami; Choudhari, 2004). A se¢do de testes tem altura de
0,711 m, largura de 1,016 m e comprimento de 3,048 m. O tdnel possui nivel de turbuléncia de
0,009% quando opera a velocidade maxima de 56 m s, equivalente a um nimero de Mach de

0,17.

O tunel ndo € otimizado para obtencdo de resultados actsticos devido a secao relativa-
mente pequena em relacdo a corda do modelo. No entanto, o experimento descrito em (Jenkins;

Khorrami; Choudhari, 2004) € til para validacdo do campo aerodinamico, etapa primoridal para
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se obter resultados aero-acusticos.

Para diminuir o custo computacional do primeiro estudo, utilizaremos uma configura-
cdo em voo livre para comparacdo com os resultados em tinel. Dessa forma, espera-se grande
semelhanga com as curvas experimentais, mas a comparagao direta ndo € possivel sem o uso de

correcdes dos dados obtidos em tunel.

7.2 Analise de convergéncia de malha

7.2.1 Topologia das malhas

Para capturar as fontes sonoras da geometria, ¢ imprescindivel um refinamento adequado da
malha, a fim de se captrurar regides com os maiores gradientes e poupar elementos nas regioes
com pouca importancia para o fendmeno estudado. Através da experiéncia adquirida com as
simulacdes do perfil AGARD, foi projetado um conjunto de malhas com refinamento mais

ligado as regides com maiores gradientes de velocidades, conforme pode ser visto na 7.1.

Figura 7.1: Topologia das malhas computacionais na regido da cavidade do slat.

7.2.2 Convergéncia da curva de c,

Para efeito de andlise da convergéncia da solugdo, foi adotada a curva de ¢, como critério de
comparacao. Por se tratar de medidas locais de pressdo, a convergéncia da curva indica que os

parametros globais e locais foram calculados corretamente.

A figura 7.2 mostra que ao dobrar o nimero de elementos da malha, os resultados
apresentaram pouca variacdao, com excec¢ao do flap, que apresenta deflexdo acentuada e por

1ss0, 0 escoamento no bordo superior estd sujeito a efeitos de separacdo e recolamento.
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Figura 7.2: Comparacdo da curva de ¢, calculada para vOo livre € a curva experimental em tinel
de vento. Observa-se que o escoamento € similar, embora ndo seja exatamente 0 mesmo por
diversas restri¢des de representacao.

7.2.3 Validacao com a curvade c,

Conforme pode-se ver na figura 7.3, os resultados numéricos apresentam razodvel concordancia
com os resutlados experimentais. Deve-se ressaltar que o experimento e a simulacdo represen-
tam escoamentos diferentes, porque o tinel de vento reproduz de forma aproximada as condi-
coes de voo. Dessa forma, ndo se espera que para um mesmo angulo de ataque as distribui¢des
de pressdo entre a simulagdo e o experimento sejam idénticas, exceto apds o uso de correcdo

dos dados do tinel de vento.

7.3 Malha para simulacao transiente

Para obter melhor acuricia, a malha para simulagdo transiente foi projetada de modo a aumentar
a densidade dos pontos na regido das fontes acusticas. Para tanto, foi utilizada uma malha 2D
nao-conforme par permitir o refinamento nas regides de produgdo sonora sem que um nimero

exagerado de pontos seja espalhado por todo o dominio.
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Figura 7.3: Comparacdo da curva de ¢, calculada para vOo livre e a curva experimental em tunel
de vento. Observa-se que o escoamento € similar, embora ndo seja exatamente 0 mesmo por
diversas restrigdes de representagao.

Figura 7.4: Detalhe da interface ndo-conforme.

Como as simulacdes foram realizadas com o modelo NLAS, foi possivel diminuir o
dominio computacional para aproximadamente uma corda e meia, o que aumentou considera-
velmente a densidade de elementos na regido mais proxima as fontes sonoras. A figura mostra

o dominio reduzido.
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Figura 7.5: Dominio reduzido para simulacoes NLAS.

7.4 Analise da dinamica da regiao da cavidade

Os resultados experimentais obtidos em (Jenkins; Khorrami; Choudhari, 2004) foram parcialmente
reproduzidos pelas simulagdes. A figura 7.6 mostra o inicio da evolucdo das instabilidades na
regido da cova. A espessura finita da cispide corrobora para estabilizar a camada cisalhante,
mas apds pequena distancia em relacdo a camada cisalhante, as pequenas perturbacdes sao

amplificadas e ocorrem desprendimento e pareamento de vortices.

As estruturas vorticais espalham-se por difusdo até se chocar com a parede do slat.
Recentes estudos computacionais, (Koenig et al., 2009) sugerem que esse € o principal mecanismo
de geracgdo de ruido no slat, ja que hd correlacdo entre o periodo desse fendmeno e as freqiiéncias
observadas no sinal acustico. De fato, o choque dessas estruturas vorticais com as paredes
contribuem de forma significativa para o aparecimento de ondas sonoras na regido da cavidade,
mas o espectro banda larga do ruido de cavidade indica que existem outros fendmenos a serem

investigados, como o espalhamento ("scattering") da onda nas paredes sélidas.

As estruturas vorticais emitidas pela cuspide sofrem rapida deformacao ao se aproxi-
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Figura 7.6: Campo de vorticidade instantinea no inicio das simula¢des. E possivel notar as
instabilidades de Kelvin-Helmholtz e o choque das estruturas com a parede do slat.

mar das paredes, ja que as linhas de corrente se estreitam e o escoamento € subsonico. Com
1ss0, ha uma tendéncia a expansao, o que levaria a deformagdo das estruturas vorticais. Devido
a rapida distorcao, pode-se esperar que simulacdes bidimensionais ndo representem adequada-
mente o fendmeno, ja que o estiramento de vortices implica na redistribui¢do da vorticidade
em todas as dire¢des. A figura 7.7 exemplifica esse fendmeno. Também se observa que ao se
deformar, parte das estruturas € transportada por convecc¢do para fora da cavidade, enquanto

outra parte fica presa na zona de recirculagdo.

Figura 7.7: Contorno instantaneo de vorticidade. Nota-se a deformacao das estruturas coerentes
na regido do gap, com convecg¢do de parte das estruturas enquanto outras ficam presas na zona
de recirculacao.

As estruturas retidas na zona de recirculagdo foram completamente deformadas pro-

ximo a regifo de recolamento, mas as simulacdes bidimensionais nao sdo capazes de atenuar a
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vorticidade no eixo z, e por isso, hd acentuada separacdo da camada fina préxima a parede do
slat. Nos resultados experimentais € possivel identificar uma regido com vorticidade contraria
a regido da cuspide, mas com intensidade muito reduzida. Nao se nota separacdo da camada

limite como visto na figura 7.8.

Figura 7.8: Contorno instantineo de vorticidade. E possivel notar que os vortices presentes
na zona de recirculagdo induzem pronunciada separacdo da camada limite interna do slat. Os
vortices provenientes da separacdo dirigem-se a cuspide e interrompem o fluxo de vorticidade
na regido da cuspide.

As estruturas que se desprendem da camada limite interna do slat circulam em dire¢cao
a cuspide, sendo continuamente alimentadas pela camada limite interna. Ao passar pela cuspide,
o fluxo de vorticidade positiva € interrompido: a camada cisalhante € anulada pela vorticidade

contréria e a ponta mais afastada da cuspide se enrola num grande vortice.

A perturbacdo causada pelo corte do fluxo € tdo intensa que a zona de recirculagdo
diminui. H4 uma tendéncia a facilitar o enrolamento da camada cisalhante, afastando o ponto
de recolamento do bordo de fuga do slat. Tamém se percebe que o fendmeno ocorre numa
velocidade muito maior que a velocidade de restauragdo ao estado anterior de emissdo de vor-
tices pela camada cisalhante. Dessa forma, fica mais uma vez comprovado que as simulacdes
bidimensionais nao sdo adequadas para representar esse fenomeno. Também se comprova que
a viscosidade turbulenta de fato estabiliza a camada cisalhante e impede o desenvolvimento das

estruturas vorticais responsdveis pela geracao e amplificacdo do ruido.
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Figura 7.9: Contorno instantaneo de vorticidade nos instantes finais de simulagdo. O ciclo de
corte de fluxo de vorticidade desregula a dinamica das estruturas coerentes, resultando numa
grande difusdo da vorticidade.



68

8 SIMULACOES QUASE-TRIDIMENSIONAIS EM
REGIME TRANSIENTE COM O PERFIL 30P30N

8.1 Analise das tridimensionalidades

Nessa se¢ao serdo apresentados os resultados de simulagdes quase-tridimensionais com o perfil
30P30N. As simulagdes utilizam o modelo NLAS para calculo dos campos flutuantes, calculado

tendo como base os resultados bidimensionais apresentados nas secao 7.

Em principio, a abordagem nao possibilita reconstru¢do correta das escalas filtradas
pela malha, porque a simulacdo bidimensional, a menos em tese, ndo permite uma boa aproxi-
macao do tensor de Reynolds, tornando as perturbacdes no plano bidimensional mais intensas

que as perturbacdes na dire¢do da envergadura.

Ainda assim, as simulag¢des tridimensionais foram realizadas para permitir que os me-
canismos de distribui¢c@o de vorticidade possam diminuir a intensidade das estruturas. A ampli-
ficacdo das estruturas através da compressibilidade também se altera, porque a dilatagdo volu-

métrica € influenciada pelas trés dimensdes.

Com os mecanismos tridimensionais da dindmica da vorticidade atuantes, torna-se
muito mais dificil capturar fendmenos de pequena intensidade, tal como uma onda acustica.
O esforco computacional € intenso, porque a malha deve permitir alta resolu¢c@o na dire¢dao da

envergadura.

Existe ainda uma segunda dificuldade relacionada ao fato do escoamento ser subso-
nico. Os comprimentos de onda das instabilidades aerodindmicas sdo muito menores que 0s
comprimentos de onda caracteristicos do fendmeno actstico. Por isso, o comprimento do do-
minio na direcdo da envergadura necessario para correta propagacdo acustica € maior que o
comprimento necessario para que a correlacdo das flutuacdes aerodinamicas decaia para apro-

ximadamente zero.

Tomando por base os resultados apresentados em (Lockard; Choudari, 2009), variou-

se o dominio entre cerca de 40 e 80% da corda do slat, mantendo um numero de 30 planos.
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Assim, ambas as malhas possuem 10 milhdes de volumes. Segundo (Lockard; Choudari, 2009),
o comprimento de 40% permite capturar as maiores estruturas do escoamento, associadas ao
enrolamento da camada cisalhante. J4 o comprimento de 80% permite que as instabilidades

acusticas sejam capturadas, além de possibilitar maior grau de liberdade para a radiacao sonora.

O passo de tempo foi, assim como nas simulag¢des 2D, de 10~7 segundos. Os dados
foram coletados em 2000 passos de tempo, por restri¢des de custo computational. Um procedi-
mento mais rigoroso consistiria em descartar os instantes iniciais para que os primeiros instantes
sejam transportados por convecgao para fora da cavidade. Entdo, seria possivel coletar dados

para a elaboragdo das estatisticas.

8.2 Resultados

Analisando os contornos de vorticidade instantaneos apresentados na figura 8.1, nota-se que
houve distor¢do do campo de vorticidades. Existe um alinhamento dessas estruturas com as

linhas de malha, gerando estruturas espurias e ruidos na vorticidade.

Testes realizados com malha mais isotrépica apresentaram resultados parecidos. O
ruido numérico continuou a apresentar forma muito semelhante a malha anterior. As distor¢des
nos resultados podem atribuidas ao fato da simulagdo do campo médio ser bidimensional, e
a solugdo interpolada para uma malha tridimensional. Como a solucdo € interpolada com a
mesma ordem com a qual se calcula o campo de perturbacdes, € possivel que a interpolagio ndo

produza resultados espuirios.

O campo reconstruido apresentou grande sensibilidade a malha, especialmente nas or-
dens de grandeza do fendmeno actstico. A turbuléncia sintética também ¢ intensificada nas
regides com grandes saltos de razdo de crescimento. Assim, as simulacdes tridimensionais de-
vem ser tratadas com campos médios também tridimensionais. Embora essa condi¢ao pareca
trivial a priori, experimentos numéricos indicam que os modelos RANS amortecem as insta-
bilidades tridimensionais de geometrias bidimensionais, sendo necessdrio aumentar o dominio
na direcdo da envergadura para que as tridimensionalidades se desenvolvam (Shur et al., 2005).
Assim, pode-se conjecturar que os ruidos na vorticidade estejam diretamente ligados a ordem

de interpolagdo.

Ainda assim, foi possivel capturar tridimensionalidades na perturbacao de pressoes € a
transi¢do para a tridimensionalidade imediatamente apds o enrolamento da camada cisalhante.
No entanto, a deformacao tridimensional na regido de recolamento ndo foi corretamente cap-

turada devido aos problemas de interpolac@o e a baixa resolu¢do na direcdo da envergadura.
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Figura 8.1: Dindmica da vorticidade no plano médio. A interpolacdo do resultado 2D na malha
3D gerou ruido nos contornos de vorticidade.

Assim, os vortices emitidos na cuspide deformam-se progressivamente e na regido ocorre uma
grande difusdo, ndo sendo possivel notar a recirculacdo. E possivel que os passos de tempo
subseqiientes transportem os erros numéricos para fora da cavidade, mas para tanto, seria ne-

cessario simular maiores intervalos de tempo.

Na regiao do bordo de fuga, a alta razdo de aspecto dos elementos provocou distorcoes
fixas, presentes nas regides de interfaces entre regides mais refinadas para regides com menor
densidade de pontos. Ainda assim, a figura 8.2 mostra a emissdo de uma onda na regido do

bordo de fuga do slat.

Analisando as distribui¢des de pressao no plano médio, percebe-se que existem ondas
sendo emitidas da regido do gap. Nessa regido, ocorre expansdo do fluido, chegando a ndmeros
de Mach elevados. Percebe-se entdo que essa regiao € uma importante fonte de ruido associada

as flutuacdes de camada limite, possivelmente contribuindo na componente de banda larga.

A figura 8.4 mostra um padrio de interferéncia construtiva entre a onda emitida pela
camada limite do elemento principal e a onda refletida nas paredes da cavidade do slat. Ainda
ndo se sabe se tais interferéncias podem fornecer energia suficiente para desestabilizar ainda

mais as estruturas ja tridimensionais resultantes da camada cisalhante.

Nos instantes posteriores, a onda reflete na regido préxima a cispide, formando uma

fonte secunddria. A figura 8.5 mostra a reflexdo com o aparecimento de uma fonte parecida com
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Figura 8.2: Apesar da elevada anisotropia da malha, é possivel observar uma onda sendo emitida
no bordo de fuga do slat.

Figura 8.3: Primeira onda sonora emitida pela camada limite do elemento principal e pela
camada limite do slat.

um monopolo. Também € possivel notar que as ondas geradas na camada limite do elemento

principal entram na cova por difragao.
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Figura 8.4: Interferéncias entre as ondas emitidas e refletidas

Figura 8.5: Ondas emitidas na camada limite do elemento principal sdo difratadas na regido do
gap. As ondas refletidas na regido da cuspide formam uma nova fonte pontual.
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9 CONCLUSOES

Simulac¢des numéricas para caracterizacao das fontes de ruido no escoamento ao redor do slat
foram realizadas. Seguindo os procedimentos do grupo de pesquisa NASA-Langley Research
Center, simulacOes numéricas bidimensionais URANS foram realizadas na tentativa de capturar
a dindmica na cavidade do slat. Posteriormente, métodos menos difusivos foram empregados

para que a dinamica da camada cisalhante fosse corretamente capturada.

As simulagdes com o perfil AGARD apresentaram resultados que representam o com-
plexo fendmeno do escoamento ao redor de um slat. Apesar das solucdes em regime permanente
com diversas malhas e modelos de turbuléncia terem convergido, os dados experimentais sdao
muito diferentes entre si. Os resultados das simula¢des foram comparados com outros autores
e os valores apresentaram significativa concordincia. Uma possivel explicacdo para a diferenca
entre os valores numérico e experimental se da pela dificuldade de se obter condi¢des de con-
torno apropriadas. A curva experimental, apesar de tratada para corrigir o efeito de blocagem,
ainda assim € muito diferente das curvas simuladas e da curva tedrica. H4 grandes chances do
experimento incluir efeitos tridimensionais devidos aos "end plates"que nao podem ser captura-
dos com simula¢des bidimensionais.Conforme levantado na secdo de comparacdo com resulta-
dos experimentais, deve-se nao sO analisar propriedades globais, mas também as propriedades
locais do escoamento. Infelizmente o autor ndo disponibilizou a distribui¢do de coeficientes de
pressao e por isso, a comparagao com os resultados experimentais nao leva em consideragdo as

condicdes locais do escoamento, apenas a medida integral das forcas de superficie.

O escoamento ao redor do slat ¢ um fendmeno muito complexo porque diversos meca-
nismos de instabilidade estio presentes. A presen¢a de uma regido com mecanismos de instabi-
lidade ndo-viscosos € a principal dificuldade a ser contornada. Foi mostrado que os modelos de
turbuléncia convencionais amortecem as grandes escalas, produzindo uma solu¢do com pouca
oscilagdo. Na tentativa de evitar essa dissipacao, o termo fonte das equagdes de turbuléncia foi
desligado na regido da cova, mas embora as flutuacdes tenham aumentado, o movimento das

grandes escalas ainda ndo foi capturado.
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As simulacdes RANS convergem corretamente para a média estatistica, conforme foi
mostrado por (Khorrami; Singer; Lockard, 2002). As simula¢des bidimensionais em regime perma-
nente convergem para as médias temporais do escoamento, mas ndo detalham suficientemente
o campo para uma descri¢do das fontes de ruido. Embora existam incertezas quanto as praticas
URANS, essas simulacdes foram conduzidas com o termo fonte da equagdo de transporte da
energia cinética turbulenta desligado. O procedimento, demonstrado em (Khorrami; Singer; Berk-
man, 2002), funcionaria até atingir um estado de saturacdo na regido da cavidade do slat. O
efeito ndo foi observado. Descobriu-se que o cédigo computacional apresentava uma falha que

impedia o desligamento do termo fonte.

Para ilustrar o efeito dissipativo dos modelos de turbuléncia, foi realizada uma simula-
cdo bidimensional com modelo DES, com consciéncia de suas falhas e limitacdes para o caso
bidimensional. Os resultados mostram que a adicdo de viscosidade turbulenta de fato estabiliza
as grandes escalas, impossibilitando uma correta descri¢do da fonte de ruido banda larga no slat.
Ainda assim, o modelo se apresentou bastante sensivel as condi¢des iniciais. Deve-se salientar
que os modelos baseados nas grandes escalas necessitam de muitos recursos computacionais
porque para fins de consisténcia, o escoamento deve ser tridimensional e as malhas devem ser

capazes de resolver a maior parte das escalas da turbuléncia.

Para fins de melhor comparacio entre os resultados numéricos e resultados experi-
mentais, foram realizadas simulacdes numéricas com a geometria 30P30N. Com a troca de
geometrias foi possivel utilizar a extensa base de dados de simulagdes numéricas e resultados

experimentais realizados pelo laboratério Langley Research Center.

O cdédigo de baixa difusdo NLAS foi utilizado em conjunto com malhas estruturadas
nao conforme para reproduzir parcialmente os resultados experimentais de (Jenkins; Khorrami;
Choudhari, 2004) e as simula¢des de (Khorrami; Choudhari; Jenkins, 2004). Os resultados bidimensi-
onais mostraram encorajadora semelhanca com as medicdes experimentais, apesar da auséncia
dos mecanismos de redistribuic@o de vorticidade. A dindmica da camada cisalhante mostrou-se
instavel, porque ela se enrola até a emissao de vortices. O pareamento dos vortices emitidos e
o seu choque com a parede provocam perturbacdes de pressdo responsdvel por uma freqiiéncia
mais acentuada na regido de banda larga. A deformacgdo dos vortices naquela regido € intensa
e os modelos bidimensionais superestimam a producdo de turbuléncia e de ruido porque as
deformagdes principais ficam concentradas no plano. Conseqiientemente, a interacao entre os
vortices deformados e a camada limite na cavidade do slat é diferente das medicdes experi-
mentais, resultando em pronunciada separacdo. Os vortices emitidos pela separacdo da camada

limite dirigem-se a ctspide, onde eles interrompem o fluxo de vorticidade da camada cisalhante.



75

Ap6s estabilizagdo, o ciclo se reinicia, indicando que as amostras coletadas ja representam a si-

mulagdo bidimensional estatisticamente.

Por fim, foram realizados estudos com malhas tridimensionais para permitir que os me-
canismos de redistribuicao e amplificagdo de vorticidade fossem corretamente capturados. Os
resultados foram contaminados com um ruido de interpola¢do quando os resultados bidimen-
sionais foram interpolados para uma malha tridimensional. Se a interpolacdo fosse realizada
com ordens superiores, provavelmente os resultados seriam melhor acomodados na malha e os

gradientes de velocidade seriam corretamente calculados.

Apesar dos problemas numéricos das simula¢des tridimensionais, o método das equa-
coes de perturbacdo apresentou bons resultados, sendo capaz de propagar ondas acusticas e
mostrar os fendmenos de refracao, reflexdo e interferéncia. No entanto, 0 método se mostrou
muito sensivel a topologia e qualidade da malha, o que dificulta o processo de geracao de ma-

lhas, especialmente quando se usam malhas estruturadas.

Com o uso das condi¢des de contorno de média fixa e as fronteiras do tipo "esponja",
o dominio computational ndo apresenta a forte restricdo das condides de contorno periddicas e
pode ser reduzido para ficar muito proximo da regido de interesse. Essas vantagens computa-
cionais podem popularizar o uso das equacdes ndo lineares de perturbacio, em detrimento dos

modelos LES convencionais.

Devido ao custo computacional elevado, as simulacdes das fontes de ruido do airframe
precisam de ajustes na escolha do dominio computacional. Ainda existem poucos estudos de
estabilidade das estruturas coerentes que se formam no slat, € nos proximos anos tais estudos
podem contribuir tanto para a elaboragdo de estratégias mais eficientes de simulacdo quanto

para a confec¢dao de modelos semi-analiticos de baixo custo computacional.

Por fim, deve-se ressaltar que as simulagdes tridimensionais ainda sdo preliminares
devido a dificuldade de geracdo e otimizacdo da malha, pouca informacao disponivel sobre o
modelo NLAS e baixa resolugdo na dire¢do da envergadura. Os recursos computacionais do
laboratdrio s ficaram disponiveis um més antes do término do cronograma, o que inviabilizou

estudos mais aprofundados do problema tridimensional.
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