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Resumo

Malatesta, V. (2010). Analise do software CFD++ com vistas a simulagao da geragao
de som em um eslate. Dissertacao (Mestrado) - Escola de Engenharia de Sao Carlos,
Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2010.

A polui¢ao sonora é um problema central de uma grande diversidade de aplicagoes
industriais. Na engenharia, podemos citar diversos casos que geram ruido, como exemplos
os trens, automoveis, rotores de helicépteros e o ruido aerodinamico das aeronaves, o qual
se divide em ruido gerado pelos motores a jato e a estruturas da aeronave. No presente
momento o ruido dos motores aeronauticos, principalmente os jatos, atingiu niveis de
ruidos semelhantes as estruturas da aeronave, como por exemplo, eslates, flaps e trens de
pouso. Desta forma, as autoridades de transporte aéreo estao exigindo também reducgao
no ruido das estruturas. O presente trabalho apresenta a verificacao das potencialidades
e limitagoes do software CFD++, programa este adquirido pela EMBRAER e inserido
como parte do projeto Aeronave Silenciosa, para assim poder compreender de uma melhor
maneira o fenomeno da aeroacustica, e deste modo, poder contribuir para a reducao do
ruido externo das aeronaves. Para verificar as potencialidades e limitagoes do CFD-++, foi
proposto investigar o mecanismo de som do eslate. Tal fenomeno é devido ao deslocamento
da camada limite no intradorso do eslate a partir de onde se desenvolve a camada de

mistura, foco do presente trabalho.

Palavras chave: Escoamento cisalhante. Instabilidade hidrodinamica. Camada de

mistura. Validagao e verificagao de cédigo.
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Abstract

Malatesta, V. (2010). The CFD++ analysis aiming the simulation of the slat generated
noise. Dissertation (Master’s Degree) - Escola de Engenharia de Sao Carlos, Universidade
de Sao Paulo, Sao Carlos, 2010.

Noise pollution is a central problem of a wide variety of industrial applications. In
engineering, cite several cases that generate noise, as examples trains, automobiles, rotors
of helicopters and the noise generated by aircraft, which is divided into noise generated by
jet engines and airframe. At present the noise of aircraft engines, largely the jets reached
noise levels similar structures, such as slat, flaps and landing gear. Thus, the air transport
authorities are also demanding a reduction in noise of the structures of airframe. This
report presents the verification of potentialities and limitations of CFD + +, a program
acquired by EMBRAER and inserted as part of the Silent Aircraft,so they can understand
better how the phenomenon of aeroacoustics, and thus able to reduce contribute external
noise from aircraft. To check the potentialities and limitations of CFD + +, was proposed
to investigate the mechanism of sound generated by the slat. This phenomenon is due to
the displacement of the boundary layer on the lower surface of the slat from which the

mixed layer develops. The mixing layer is the focus of this work.

Keywords: Shear flow. Hydrodynamic instability. Mixing Layer. Code verification

and validation.
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CAPITULO

1

Introducao

A reducao da poluicao sonora nas grandes cidades é um dos grandes desafios tec-
noldgicos da industria, no sentido de proporcionar a melhoria da qualidade de vida. A
polui¢ao sonora ¢ um problema central de uma grande diversidade de aplicagoes indus-
triais. Na engenharia, podemos citar diversos casos que geram ruido, como exemplos 0s
trens, automoveis, rotores de helicépteros e o ruido aerodinamico das aeronaves, o qual se
divide em ruido gerado pelos motores a jato e as estruturas da aeronave, tais fenomenos

estao sendo investigado desde o trabalho pioneiro de Lighthill (1952).

No entanto, perante ao aumento do trafego aéreo nas ultimas décadas e o crescente
processo de urbanizacao nos arredores dos aeroportos, o ruido emitido por aeronaves
durante operacao de pouso e decolagem, causa enorme impacto ambiental nas grandes
cidades, como mostra a Figura 1.1. Estimativas foram feitas pela Comissao Européia de
Controle de Trafego Aéreo, nas quais prevéem um crescimento anual do trafego aéreo
mundial da ordem de 4 porcento ao ano nos préximos 15 anos, havendo assim, uma

duplicacao do trafego aéreo até 2020 em relagao as tecnologias de 1997.

Desta maneira, surge um grande desafio para a industria aeronautica mundial. Desta
forma, projetos foram criados e estao sendo desenvolvidos para o estudo do ruido das ae-
ronaves. Nos Estados Unidos foram criados dois projetos: Advanced Subsonic Technology
e Quiet Aircraft Technology. Ambos estao colocados no grafico da Figura 1.2. A principal

meta do projeto Advanced Subsonic Technology é desenvolver tecnologias de reducao de
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Figura 1.1: Impacto ambiental causado por reducoes de 5 a 20 dB nos niveis de ruido
emitido por aeronaves nos arredores de um aeroporto. Fonte: NASA Langley Reserach
Center.

ruido de 20dB até 2020. Ja a comunidade europeia se destaca por possuir o maior projeto
Silencer, o qual envolve 51 empresas de 14 paises com or¢amento de mais de 110 milhoes

de Euros.

Ja no Brasil, foi criado o projeto Aeronave Silenciosa que se insere no Programa
de Inovagao em Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial (PICTA), que visa investigar solugoes
aprimoradas para o problema de ruido externo presente em aeronaves. O projeto tem
apoio da Empresa Brasileira de Aeronautica (EMBRAER) e da Fundagao de Amparo a
Pesquisa do Estado de Sao Paulo (FAPESP) e faz parceria com renomadas univerdades
brasileiras. O projeto Aeronave Silenciosa, busca estudar trés abordagens em aeroactitica:
aeroacustica computacional (foco do presente trabalho), modelos analiticos e empiricos, e

ensaios em voo e em tunel de vento.

O objetivo do presente trabalho ¢é investigar a eficiéncia e precisao do programa
CFD++ produzido pela Metacomp Technologies. Este software é um programa para
simulagoes que envolvem solugdes em mecanica dos fluicos computacional (CFD). Este
programa foi adquirido pela EMBRAER, e agora esta inserido como parte do projeto

Aeronave Silenciosa. O desenvolvimento do trabalho foi integrado com a EMBRAER e
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Figura 1.2: Historico da redugao dos niveis de ruido externo ao longo dos anos.

uma equipe experiente em aerodinamica e em aeroacustica.

Para investigar a eficiéncia e precisao do programa CFD-++-, foi proposto investigar o
mecanismo da geracao do som no eslate, visto com detalhe na Figura 1.3, que é uma das
fontes de ruido mais importantes em uma aeronave. Para este caso, o som esta relacionado
com a dinamica dos vértices que se formam na cavidade do eslate. Estes vértices decorrem
da separacao da camada limite na cuspide do eslate. Esta separacao da origem a uma
camada de mistura, foco do presente trabalho. A camada de mistura é um escoamento
instavel a pertubagoes infinitesimais. Neste escoamento pertubagoes crescem e dao origem

a vértices, como mostra a Figura 1.4.

Neste trabalho, a camada de mistura é caracterizada por um perfil de velocidade
tangente hiperbodlico, com condigoes de contorno periddicas. Houve problemas ao defi-
nir o perfil, pois o software nao possibilitou colocar como condicao de entrada o perfil

tangente hiperbdlico. Desta forma, necessitamos de criar uma solugao, colocando-se dois
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Figura 1.3: Eslate de uma aeronave em detalhe.

Figura 1.4: Camada de mistura. Fonte: Khorrami et al. (2002)



fluidos escoando com mesma dire¢ao e com sentidos contrario, desta forma tem-se o per-
fil de velocidade tangente hiperbdlico criado por meio de blocagens, compromentando os

resultados.
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CAPITULO

2

Revisdo Bibliografica

2.1 Ruido da cavidade do eslate

No final da década de 90 realizaram-se os primeiros ensaios aeroacusticos em tinel
de vento com dispositivos hiper-sustentadores. Hayers et al. (1997) realizou estudos em
modelo de escala 1/21 da asa da aeronave DC-10, enquanto, Dobrzynskia et al. (2001)
estudou um modelo de escala 1/11 da asa de um A-320. Tais ensaios mostraram altos
niveis de ruido produzidos pelo eslate em uma faixa de baixas frequéncias, seguidos por

uma diminuicao gradual em frequéncias mais altas.

Ja era consensual entre os pesquisadores de aeroacustica experimental que o ruido
tonal do eslate, se devia a emissao de vortices em seu bordo de fuga enquanto que o
som de natureza banda-larga era originado pela interacao da camada cisalhante livre.
Entranto, havia a necessidade de comprovar tais suposi¢oes. Desta maneira, realizaram-se
diversas simulacoes computacionais do ruido produzido pelo eslate em configuragoes hiper-
sustentadoras. Khorrami et al. (2000) baseou-se no modelo experimental denominado

Energy Efficient Transport (EET), ensaiado anteriormente por Meadows et al. (1997).

Khorrami et al. (2000) fez sua primeira simulagao equacionada por Reynolds-Averaged
Navier-Stokes (RANS) 2D, em regime permanente. O modelo de turbuléncia usado foi
o (k— ) e a analogia acustica usada foi a de Ffowcs-Williams e Hawkings (FW-H)

para determinar o campo austico. A simulagdo mostrou a origem do ruido tonal no

7
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bordo de fuga do eslate e obteve um valor de frequéncia de emissao préximo ao medido
experimentalmente. No entanto, nao houve concordancia entre o nivel de ruido simulado

numericamente e o valor medido experimentalmente.

Para o estudo da camada cisalhante livre na cavidade do eslate Khorrami et al. (2002)
utilizou a mesma abordagem, porém houve um grande efeito dissipativo. Em outras
palavras, a camada cisalhante inicialmente amplificava estruturas de larga escala (vortices
na faixa de frequéncia esperada), porem os vértices perdiam muita energia e nem mesmo
conseguiam alcancar a regiao do gap. Como primeira tentativa de solugao, introduziu-
se na simulagao uma exitacao externa forcada na camada cisalhente. Desta foma, os
vortices mantiveram sua integridade e parte deles deixou a regiao da cavidade pelo gap
entre o eslate e o elemento principal, como se verificava nos experimentos. No entanto, a
excitagao forcada influenciou também o campo acustico, quer dizer, grande parte do ruido

determinado se devia exclusivamente a ela.

Entao, Khorrami et al. (2004) tentou solucionar o problema de outra forma, utilizando-
se Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes (URANS) 2D. O termo produtor de tur-
buléncia foi desligado na regiao da cavidade do eslate, reduzindo-se assim a dissipagao
sucessiva dos vértices. A camada cisalhante amplificou estruturas de larga escala e estas
se auto-excitaram, sem a necessidade de for¢a externa. Como resultado de tal aborda-
gem zonal obteve-se uma zona de recirculacao na cavidade do eslate com dinamica muito
complexa, com a existéncia de um mecanismo de retroalimentacao do escoamento como

mostra a Figura 2.1 e a Figura 2.2.



Figura 2.1: Representacao da vorticidade para o inicio da simulacao. Fonte: Khorrami et
al. (2004).

Experimentos com Particle Image Velocimetry (PIV) realizados por Jenkins et al.
(2004), feitos com os mesmo modelo nas mesmas condigdes, mostraram uma vorticidade
menos intensa e uma zona de recirculacao menos dinamica como mostra o campo de
vorticidade da Figura 2.3. Isto representava que a modelagem do escoamento na cavidade
ainda nao estava adequada. Assim, o préximo passo feito por Choudhari e Khorrami
(2006) foi incluir efeitos tridimensionais através de uma abordagem hibrida Large Eddy
Simulation (LES) 3D/RANS 2D. O escoamento na regiao da cavidade foi equacionado com
LES, enquanto o restante foi computado com RANS. Quanto ao modelo de turbuléncia,
implementou-se o Shear Stress Transport (SST). Tal simulagao hibrida gerou resultados
mais proximos aos obtidos experimentalmente com relagao a vorticidade, o que evidenciou
a influéncia das flutuagoes tridimensionais na dinamica nao permanente do escoamento,
como mostra os campos de vorticidades da Figura 2.4 e da 2.5. Além disto, mostrou-se
que a posicao de recolamento da camada cisalhante tinha grande importancia na geracao

de ruido.
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Figura 2.2: Representacao da vorticidade para o final da simulagao. Fonte: Khorrami et
al. (2004).

Terracol et al. (2003) também encontrou pela abordagem LES/RANS a melhor ma-
neira de fazer simulacoes do ruido na cavidade do eslate, neste caso, simulou o escoamento
nao-permanente baseado nas equagoes de perturbagao desenvolvidas por Labourasse e Sa-

gaut, e observou diferengas importantes quanto ao campo de escoamento médio entre as

computagoes permanente (RANS) e zonal (LES/RANS).

Roux et al. (2003) também realizou um estudo LES/RANS e comparou seus resultados
com os experimentos do modelo Europivl, usando o modelo de turbuléncia (k—¢). Deck
(2005) por sua vez, equacionou o escoamento por RANS com turbuléncia modelada por
Spalart-Allmaras e depois o equacionou por LES/RANS. Os resultados de ambas as for-
mulagoes foram confrontados com os dados do ensaio do modelo Europiv2. A abordagem
LES/RANS, também denominada Detached-Eddy Simulation (DES), reproduziu bem o
campo de velocidades na cavidade e a geometria da zona de recirculacao, quando compa-
rada ao experimento. No entanto, os niveis de energia cinética na zona de recirculacao

foram subestimados.

Em suma, em relagao ao confronto entre as abordagens RANS e LES/RANS, observaram-

se minimas diferengas no campo médio com relagao a camada limite do elemento principal.
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a) 4-degree AOA

b) 6-degree AOA

c) 8-degree AOA

Figura 2.3: Campo de vorticidade médio. Fonte: Khorrami et al. (2004).

Por outro lado, apenas a metodologia hibrida mostrou-se capaz de reproduzir a natureza
nao-permanente e tridimensional do escoamento na regiao da cavidade. Tal natureza é
representada pelos estagios de formacao, distor¢cao e emparelhamento entre vértices, bem
como pela emissao de alguns vortices através do gap, enquanto outros ficam aprisionados

na regiao da cavidade.
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Figura 2.5: Campo de vorticidade perto da cispide. Fonte: Choudhari e Khorrami (2006).

2.2 A camada de mistura

A transigao e a turbuléncia em escoamentos estratificados (dispostos em camadas)
¢ um processo de fundamental importancia em escoamentos geofisicos e de engenharia.
Tal fenomeno tem sido pesquisado durante os ultimos cento e trinta anos, do qual obtém
diversas aplicagoes, como exemplo: aerodinamica, geracao de ruidos na cavidade de eslates
e também em jatos, na combustao, em fenomenos da estratosfera e etc. A evolucao deste
problema é feita através de um problema padrao: a camada de mistura. A camada de

mistura desenvolve-se na interface de duas correntes paralelas de fluidos que se movem
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horizontalmente com velocidades diferentes. O perfil de velocidades do escoamento é
instével a pequenas perturbagoes devido a presenga de um ponto de inflexdo (RAYLEIGH,
1880). Esta é a instabilidade priméria, caracterizada pela formagao de vértices e que se

denomina instabilidade de Kelvin-Helmholtz (K-H).

A turbuléncia associada a instabilidade K — H é encontrada frequentemente acima da

troposfera e abaixo da estratosfera (na tropopausa), como mostra a Figura 2.6.

Figura 2.6: Exemplo de camada de mistura temporal na atmosfera.

A instabilidade de Kelvin-Helmholtz também esta ligada ao fendmeno de emparelha-
mento de vértices, o qual apresenta aplica¢do no ruido aerodinamico. Colaciti et al. (2006)
diz que a dependéncia ocorre gracas a natureza transiente e peridédica dos fenomenos de
instabilidade hidrodinamica e de geragao de ruido aerodinamico. O emparelhamento de
vortices se inicia na amplificacao de perturbacoes, culminando na formacao de estruturas

de tubos de vorticidade.

O emparelhamento de vértices é um fenémeno importante tanto em jatos como na
cavidade do eslate. Colonious et al. (1997) investigou a geragao de ruidos aerodinamicos

em uma camada de mistura em desenvolvimento espacial.



14 CAPITULO 2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.2.1 Desenvolvimento temporal

A camada de mistura temporal, é periddica na direcao do escoamento, ou seja,
necessita-se de condigoes de contorno periddicas e se desenvolve no tempo, o que permite
usar métodos pseudo-espectrais (CANUTO et al., 1988) em simulagoes numéricas diretas.
A camada de mistura temporal necessita de um dominio computacional com tamanho de
um a dois comprimentos de onda fundamental para representar o fenomeno fisico. Essa
¢ uma grande vantagem em relacao a camada de mistura espacial, que necessita de dez a

quinze comprimentos de onda para respresentar o mesmo fenomeno.

Sendo o perfil de velocidade de base uma funcao apenas da coordenada vertical U
(z), o escoamento pode ser considerado localmente paralelo pois varia pouco na dire¢ao
longitudinal. A analise de modos normais pode ser empregada utilizando a teoria de
estabilidade linear (CRIMINALE et al., 2003). A teoria investiga se as perturbargoes sao
amplificadas ou amortecidas e também como a evolugao dessas perturbacoes determina a

transicao do escoamento para a turbulécia, havendo trés casos possiveis.
- se a perturbacao é amortecida, o escoamento é estavel.
- se a perturbacao é amplificada, o escoamento ¢é instavel.
- se a perturbacao nao varia, o escoamento ¢é estavel.

O numero de onda & ¢ definido por:

b=, (2.1)

Se a perturbagao sobre o escoamento tem a forma:

ii(x, 1) = d(y)e' =, (2.2)

sendo i a unidade imagindria e #(y) a autofungao complexa para &#. O numero de

onda é representado por @& = o, +iq; onde o, é o nimero de onda da perturbacao e o; é a
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taxa de amplificacao espacial. A frequéncia é representada por @ = @, +i®; onde w, é a
frequéncia da perturbacao e @; é a taxa de amplificacao temporal. A velocidade de grupo

pode ser descrita como ¢, =dw/da.

Um resumo de classificao de instabilidade pode ser visto a seguir:

e Analise espacial
o < 0 = amplitude crescente na direcao x — instavel.
a; > 0 = amplitude decrescente na direcao x — estavel.

o; = 0 = amplitude constante na direcao x — estabilidade neutra.

e Analise temporal
®; < 0 = amplitude decrescente no tempo — estavel.
®; > 0 = amplitude crescente no tempo — instavel.

w; = 0 = amplitude constante no tempo — estabilidade neutra.

No presente estudo o escoamento de base é paralelo, o pertence aos niimeros reais
e ® os numeros complexos, tendo também uma condi¢ao de periodicidade da direcao
longitudinal x, o que permite estudar uma camada de mistura temporal de um escoamento

estratificado.



16 CAPITULO 2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.2.2 Instabilidade hidrodinamica da camada de mistura

Michalke (1964) aplicou a teoria temporal de instabilidade para a camada cisalhante

com o perfil de velocidade tangente hiperbdlico dado por:

U(y) =0,5[1 +tanh(y)]. (2.3)

Notou-se que a teoria da instabilidade temporal assume o desenvolvimento no tempo,
enquanto o melhor caso da camada cisalhante a perturbacao crescia no espaco. Esta
oberservacao estimulou a teoria de instabilidade espacial, segundo o qual, o nimero de
onda o é assumido como sendo complexo e o produto do nimero de onda & com o

autovalor A é um nimero real.

Além dos turbilhoes de Kelvin-Helmholtz (K-H), alguns trabalhos colocaram em evi-
déncia a existéncia de instabilidade secundarias (PIERREHUMBERT; WIDNALL, 1882),
(COMTE et al., 1992). Pierrehumbert e Widnall (1882), classificou dois tipos de instabili-
dade secundéria: a sub-harmonica que é responsavel pelo emparelhamento bi-dimensional
de vértices e pelo emparelhamento-helicoidal; e a translativa que nao causa emparelha-

mento.

A instabilidade sub-harmonica acontece para escoamentos 2D e também pode ocorrer
para escoamentos 3D, enquanto que a instabilidade translativa ocorre somente para esco-
amentos 3D. Apesar de nao haver simulagoes 3D no presente trabalho elas sao de grande
importancia para trabalhos futuros. Germanos e Medeiros (2008) reproduziram através
de simulagao numérica direta as equacoes de Navier-Stokes, dois tipos de instabilidade tri-
dimensionais: o modo translativo, mostrado na Figura 2.7 e o modo helicoidal na Figura

2.8.

Pierrehumbert e Widnall (1882) e Comte et al. (1992) estudaram também o empare-
lhamento 3D, o qual ocorre gracas as distor¢oes dos turbilhoes de K — H, que culminam
em emparelhamentos alternados em uma sequéncia de fase ao longo da dire¢ao transversal

de maneira periddica. Pierrechumbert e Widnall (1882) e Comte et al. (1992), afirmam
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Figura 2.7: Campo de vorticidade médio. Modo translativo da instabilidade secundaria
tri-dimensional. Fonte: Germanos e Medeiros (2008).

também que a instabilidade secundaria do tipo translativa, possui um espectro de banda
larga que apresenta uma grande taxa de crescimento para perturbagoes tansversais com
pequenos comprimentos de onda, dizendo que a maior taxa de amplificacao ocorre para o
comprimento de onda igual dois tercos do comprimento de onda na direcao longitudinal

do escoamento.

Em camadas de mistura compressiveis existem também duas correntes com nime-
ros de Mach caracteristicos. O parametro representativo é denominado nimero de Mach
convectivo (PAPAMOSCHOU; ROSHKO, 1988), que é uma combinagao dos nimeros de
Mach das duas correntes. Experimentos mostram que este parametro caracteriza corre-
tamente o escoamento para Ma<0,6. Estas experiéncias mostram também o efeito de
diminuicao da taxa de crescimento das perturbagoes com o aumento do niimero de Mach.
Simulagoes de estabilidade linear de Sandham e Reynolds (1991) mostram que, para nu-

mero de Mach convectivo superior a 0,6, é maior a amplificagao dos modos obliquos em
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Figura 2.8: Modo helicoidal da instabilidade secundéria tri-dimensional. Fonte: Germanos
e Medeiros (2008).

relagao aos modos bi-dimensionais.
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Metodologia

3.1 Modelo Fisico

Entre as vérias fontes sonoras do eslate (cavidade, esteira e ressonancia), a mais
importante estéd relacionada com a dinamica dos vértices na cavidade do eslate (empare-
lhamento, choque de vortices com superficie, estiramento de vortices no gap entre o eslate
e elemento principal, etc). Portanto é necessario resolver com precisao esta dinamica
ou pelo menos estimar o nivel de erro associado a recursos disponiveis como exemplo,

capacidade de processamento, memoria, tempo.

Para determinar o ntimero de pontos necessarios para simular um vértice a forma
mais barata, sistemética e precisa é através do uso de casos simplificados. O caso mais
simples que possui tais requisitos do fenémeno de formacao de vortices na cavidade do

eslate é a camada de mistura.

Para o presente estudo, o camada de mistura usa um perfil de velocidade tangente
hiperbélico por ser uma boa aproximacao da solucao exata que é encontrada na literatura.
O perfil de velocidade tangente hiperbdlico da camada de mistura sobre a cavidade do

eslate, pode ser visto na Figura 3.1.

Como nao foi possivel especificar a condigao inicial no software CFD++ que corres-
pondia a um perfil de velocidade tangente hiperbdlico, através de um arquivo de entrada,

foi necessario adotar uma estratégia especifica para gerar este perfil.

19
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Figura 3.1: Perfil de velocidade tangente hiperbdlico para a geracao da camada de mistura
na cavidade do eslate.

1 - A condicao inicial foi estabelecida por um degrau a partir de blocagens, como
mostra a Figura 3.2.
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Figura 3.2: Condigao inicial estabelida a partir de blocagens

2 - No inicio da simulacao, foi colocado um Re baixo para poder acelerar a formacao e

evitar a instabilidade (geragao de vértices), neste estagio é necessario somente ter o perfil
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base de velocidade.

3 - Aumento do Re para promover a instabilidade e também para o perfil de velocidade

nao alargar.

Um modelo para o perfil de velocidade que foi criado por blocagens pode ser visto na

Figura 3.3.
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Figura 3.3: Perfil de velocidade tangente hiperbdlico para a geracao da camada de mistura

na cavidade do eslate.

O perfil da camada de mistura é dado por:

2
Ucm(y) — Ucmoo ta.]flh(_)))7

5 (3.1)

onde o indice cm indica camada de mistura. O perfil esta adimensionalizado pela espessura
de vorticidade que é definida por
s M, — M,
wy = Cro
|dUC'm/dy|max

onde
d Uem
dy

= ¢(My — M) [1 —tanh (2y)],

sendo ¢ a velocidade do som, M| e M, representam o Mach do escoamento médio temporal

na parte superior (y > 0) e na parte inferior (y < 0), respectivamente.
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Figura 3.4: Perfil da camada de mistura.

A seguir temos o perfil de velocidade tangente hiperbdlico que foi criado. Os fluxos
estdo na mesma diregao porém com sentidos contrarios, as velocidade sao 1 m/se-1 m/se
o comportamento do perfil tangente hiperbdlica é sobre todo o comprimento X . A Figura
3.6 mostra que o perfil tangente hiperbdlico se mantem por um longo tempo de simulagao

alargando somente a partir de 140s como mostra a Figura 3.7.
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Figura 3.5: Perfil da camada de mistura para diferentes malhas.

Figura 3.6: Perfil de velocidade tangente hiperbdlico ao longo do tempo.
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1.5 -1 0.4 { 0.5 1 1.5

Figura 3.7: Deformacao do perfil de velocidade tangente hiperbdlico ao longo do tempo.
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3.2 Formulacao das Equacoes de Navier-Stokes Com-
pressiveis/Euler

As equagoes tridimensionais de Navier-Stokes, podem ser escritas como:

Para um fluido inviscido, a equacao de Euler é dada por:

o

20 N d(F1+Gy)

F
+8( 2—|—Gz)

F
+8( 3—|—G3)

ox

a0 JF

dy

R,

8F3:S.

E—'— ox

dy

0z

=S.

(3.2)

(3.3)

Onde Q é a variavel dependente; F1, F2 e F3 sao os vetores de fluxo inviscido; G1,

G2 e G3 sao os vetores de fluxo viscoso e S é o termo fonte dos vetores. Estes sao dados

COIMo:

pv

pw

(E+p)u
pu
pu*+p
pvu

pwu

—Txx

— Txy

(E+p)v
pv
puv
pv:+p
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gy — UTyx — VTyy — WTy,

— Tyx

—Tyy

_ Tyz

Gs = _

onde E ¢é a energia total, p é a densidade , p é pressao e u v e w sdo as componentes

de velocidade e x y e z as respectivas direcoes.

Para um fluido newtoniano, os tensores sao linearmente relacionados:

du 2
Tox = 2“% - gﬂCDa
av 2

Tyy = Z.Ua_y §‘uCI>,

dw 2
Tzzzzua_ FHP,

z_3

N L
B =B =R 5y T ax )

du Jw
Ty =Tx = H 9z ox )’

(3.4)

(3.5)

(3.8)
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dw dv
= Ty = — = 3.9
Tyz = Tzy 'u(ay az>’ (3.9)
onde Vv ¢é o coeficiente de viscosidade, e ® ¢ a dilatacao dada por:
du Jdv Jdw
— Ty 1
dx + dy * dz (3.10)
Pela lei da condugao de Fourier, podemos escrever:
aT
aT
gy = —k—, 3.12
y ay ( )
aT
7, = —k—. 3.13
qZ az ( )
Além disso, considera-se a equacao do gés ideal como sendo
p = pPRT. (3.14)
E a energia total é dada por:
E = L—klp(uz—kvz—f—wz) (3.15)
y—1 2 ’
onde:
Cp
==, 3.16
r=c (3.16)

R=C,—C, (3.17)
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3.3 Condicoes Iniciais

A condigao inicial empregada para a camada de mistura foi o perfil de base velocidade
tangente hiperbdlico, a qual foi criado por meio de blocagem, além do ruido numérico que

é causado pelo proprio software.

Para as simulacoes apresentadas neste trabalho, temos como grandezas fisicas, a
pressio p = 101325kg/ms?, temperatura T = 288K, constante universal dos gases R =
287m? /sz, viscosidade de referéncia 6 = 0, lkg/ms para acelerar a formagao dos vértices
evitando a instabilidade, e 6 = le — 5kg/ms para promover a instabilidade e também para
o perfil de velocidade néo se deformar, velocidade dos fluidos Vi = Im/s e V, = —1m/s e

o dominio em x periédico de tamanho Ly =27/ a.

Foi colocada periodicidade como condicao de interface na diregao longitudinal, e nas

paredes que sao perpendiculares a direcao longitudinal foram usadas condicoes de parede.

3.4 Integracao Temporal

O CFD + + fornece uma variedade de métodos de integracao no tempo que podem
ser selecionados através do menu Numerics -> Time Integration. A grande quantidade de
controle e flexibilidade que um usuario tem em relagao ao método integracao em grande
parte reflete o fato de que nenhum método de integracao temporal é ideal em todas as situ-
acoes. Em particular métodos numéricos precisos dependentes do tempo, sao geralmente
ineficientes quando utilizados para resolver problemas de estado estacionario, enquanto
que os métodos numéricos mais rapidos para resolver problemas de estado estacionério sao
geralmente imprecisos ou nao fisicos, quando aplicado diretamente aos fluxos transientes.
O CFD + +, tem varios esquemas numeéricos e varias opcoes auxiliares para controlar

avanco no tempo da solucao. Os métodos disponiveis sao as seguintes:
1 - De primeira ordem explicito - forward Euler.

2 - De segunda ordem explicito - Runge-Kutta.
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3 - Multi-stage segunda ordem explicito - Runge-Kutta.
4 - De quarta ordem explicito - Runge-Kutta.
5 - Implicito - backward Euler.

Esquemas implicitos estao disponiveis com varios opcionais de multi-grid acceleration
e dual time-stepping. Antes de considerar estas opcoes, algumas das principais diferencas

entre os esquemas explicitos e implicitos sao discutidos.

3.4.1 Tempo de Integracao Explicito versus Tempo de Integra-
cao Implicito

Uma das diferengas mais significativas entre os métodos acima esta na escolha da
integracao explicita versus implicita. Vamos supor que o nosso sistema de equacoes pode
ser escrito em alguma forma semi-discreto, em que todos os processos fisicos, tem sido
descrito por dados de um certo nivel de tempo e todos esses termos entao agrupados,
denotado Right-Hand Side (RHS). Uma integragao explicita destas equagoes implica que

o RHS é discretizado utilizando dados conhecidos, U™:

oU i
= =kRHS", (3.18)

Para um método explicito, os dados necessarios ja sao conhecidos, por exemplo:

Un+1 —_yn

=RHS" 3.19
N , (3.19)

A equagao 3.45 representa o simples forward Euler em regime explicito. Normalmente,
esquemas explicitos sao limitados a pequenos passos de tempo devido a consideracoes de
estabilidade. Para problemas de conveccao, o passo do tempo é geralmente necessario
ser pequeno o suficiente para impedir uma onda viaje para fora da malha. Isto pode ser
extremamente restrito. A adicao de difusao e termos fonte podem limitar ainda mais essa

condigao.
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O esquema implicito, o qual foi utilizado no presente trabalho, implica uma discreti-

zacao dos RHS com base no tempo avancada, U1

Un+1 —_ynr

YEm RHS™!, (3.20)

O RHS™!, pode ser linearizado sobre a atual (conhecido) nivel de tempo, resultando

em um sistema de equacoes lineares de U, ou melhor, seu incremento:

urtt —uyn ORHS\"
——— =RHS"+ (W) (umtt —uym, (3.21)
JRHS\"
‘Z_lt] — RHS" + <WS) SU, (3.22)
SU=U""—un. (3.23)

A solugao deste sistema resulta em um esquema linear numérico com propriedades de
estabilidade muito melhor do que qualquer esquema explicito. Teoricamente, esquemas
implicitos sao estaveis para qualquer passo no tempo, embora na pratica os efeitos nao
lineares, muitas vezes impede a utilizacao de passos de tempo muito grandes, pelo menos
nos estagios iniciais de um calculo. Quando os transientes se dissipam é possivel aumentar
o tamanho no passo de tempo. O CFD++ é responsavel por isto aumentando o nimero

Courant-Friedrichs-Lewy (CFL) gradualmente ao lango de varios passos.

Para ambos os métodos explicito e implicito, o usuario pode prescrever um passo de
tempo fixo ou um CFL fixo. O CLF diz que a onda viajard em todo o espacamento
da malha em um determinado espago de tempo. Normalmente, esquemas explicito se
tornam instaveis a CFL muito acima da unidade (este limite se torna mais rigoroso em
duas ou trés dimensoes). O CFL no CFD + + pode ser definido globalmente (em todas
as células) ou localmente, de modo que cada célula opere em algum fator multiplicado

pelo seu valor maximo (determinado explicitamente) no passo de tempo. Se o passo de
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tempo é especificado em termos do CFL, isso também pode ser aumentado gradualmente

ao longo das iteracoes.

3.4.2 Passo Duplo no Tempo para Simulacgoes Instaveis

Ambos esquemas explicitos e implicitos podem ser usados para estados estacionarios
(Steady-State) ou para tempo-dependente ( Time-Dependent). O método mais simples, é
o dependentes no tempo através de esquema explicito com o Passo de Tempo Global. O
esquema de passo duplo no tempo sao construindo anexando um pseudo-tempo derivado,

através de um passo de tempo falso, AT.

~— +-—— =RHS"
+ +|\ 5

U 8U ORHS\"
A = ( ) SU. (3.24)

Isto pode ser reorganizado para o seguinte sistema de equacgoes lineares para o incre-

mento de U ao longo do pseudo-tempo:

M I ORHS\ " . ., Ur=u"
[E+E_(W> }‘W = RHS = —1— (3.25)
SU* =U™ —U"*. (3.26)

No inicio da etapa de tempo fisico, U* é definido como U"xU* e entao ele é atualizado
iterativamente para U** através do passo de tempo interno, At. O estado U** é atingido no
final do passo de tempo interno (local) AT e na convergéncia das iteragoes internas,U** =U.
Neste ponto, as iteracoes internas sao interrompidas e U1 é definido como igual a U**.
O passo falso de tempo, AT, pode ser variado localmente e M representa a matriz de
pré-condicionamento. Na convergéncia, o pseudo-tempo derivado desaparece e a solugao
representa um avanco através do passo de tempo fisico, Az. Uma vez que a escolha do
pseudo-tempo derivado seja zero (ou alguma tolerancia pequena), ndo tem efeito sobre
a solucao fisica transiente, qualquer mecanismo de aceleragao de convergéncia pode ser

empregado nas iteragoes internas, incluindo o passo de tempo local, pré-condicionamento
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em tempo-derivativo.

3.4.3 Funcoes de passos de tempo do CFD++

O Software CFD++ apresenta para simulagoes transientes de tempo de integracao
trés fungoes: Global Time Step Size, Max. Of Internal (local) Iter.Per Global Step e

Global Step Internal Iter. Ternination Criterion, as quais, se relacionam entre si.

A primeira funcao, Global Time Step Size, é o passo no tempo real usado, dado em
segundos. O segunda fungao, Maz. Of Internal (local) Iter.Per Global Step, é o nimero de
iteragbes por passo de tempo, esta funcao esta relacionada com Dual Time Step (DTS). O
DTS, é dividido em duas etapas, a primeria delas é composta por passos de tempo fisico,
e a segunda ocorre dentro de cada passo no tempo fisico, como mostrado na subsessao
3.4.2. Finalmente, a terceira funcao, Global Step Internal Iter. Termination Criterion, diz
que podemos usar o valor da queda do residuo. No presente trabalho, foi utilizado como
primeiro parametro 0.01s, segundo parametro 50 e terceiro parametro 0.001. O segundo
e terceiro parametro foram escolhidos para que o passo no tempo convergisse pelo residuo

e nao pela subiteracao.

3.5 Volumes finitos

Varios métodos numéricos podem utilizar as equacoes de Navier-Stokes discretizadas
por volumes finitos. Pode se obter uma discretizacao de segunda ordem no tempo, uti-
lizada no presente estudo, pela integracao da equacao de momento entre os instantes de

tempo ;41 - % e fyy1 + %, e aproximar:

+1
ov|™  gyntl _gyn pyni

| = O(Ar)*. 3.27
ot 2At o) (3:27)
O resutado é o método implicito de O(Ar)?:
3yt _qyn pyn-l , 1
O(At)? = —F"t! 3.28
0 = F, (3.25)
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em que F representa os termos convectivos, viscosos e de pressao das equagoes de

momento, e vV o volume de controle.

3.6 Estiramento da malha

Visando uma alta resolu¢ao da vorticidade (onde os comprimentos caracteristicos do
fenomeno sdo relativamente pequenos) e um custo computacional otimizado, empregou-se
malha uniforme na direcao de cisalhamento x e estiramento na direcao y. Malhas com
estiramento podem ser vistas na Figura 3.8. Sabe-se que malhas estiradas, quanto maior
o nivel de estiramento da malha maiores serao os erros nas bordas do dominio e menores
seram na regiao de aglomeragao dos pontos (centro da malha). Anderson (1990), diz que
o estiramento da malha seja sempre menor que 1,4. As malhas que foram realizadas neste
projeto obedecem tal sugestao.

53 pontos na diregdo x 71 pontos na diregdo x

30 30

20 20

20 20

'30',“”, 7 R 20

Figura 3.8: Malhas com estiramento em y.

O tamanho do dominio em L, esta relacionado com o nimero de onda o, como segue

a equacao abaixo, ja o valor do dominio em L, ¢ igual a 120:

L=, (3.29)
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CAPITULO

4

Testes e Verificacoes

Como o objetivo do estudo é testar o software CFD-++ com eficiéncia e precisao, foram
realizados testes e verificagoes para a convergéncia no tempo (onde foi testado também
a queda do residuo) e convergéncia de malha. Um dos pricipais problemas enfrentados,
foi exportar os resultados do CFD++ para algum programa que obtivesse informacoes
quantitivas, pois o CFD++ nao exporta dados de uma linha direta, e também ao criar
uma tabela com valores (como exemplo, exportar um arquivo no formato ASCII), hd uma

desordem nos valores, desta maneira é ruim tratar os dados como sendo quantitativos.

4.1 Convergéncia no Tempo

Este teste é de extrema importancia para trabalhos que envolvem simulagoes nu-
méricas (em particular CFD). Ao mudar o passo no tempo e deixando todos os outros
paramentros iguais, podemos dizer se a solucao fisica converge no tempo. As Figuras
4.1 e 4.2 mostram o resultado para uma mesma malha com 101 x 759, o At para cada
simulagao é 0,05, 0,01, 0,0075 e 0,005, a subiteracao igual a 50 e o residuo igual a 0,001
em comparagao com o valor teérico (CRIMINALE et al., 2003). Na Figura 4.1 temos o
tempo nao normalizado, mostrando que a amplificacao ocorre para tempos diferentes. Ja
a Figura 4.2 mostra o tempo normalizado (¢ o tempo o qual pegasse o menor tempo fisico
da simulacao e tira este mesmo tempo tornando-o zero e os seguintes tempos subtraindo

o menor tempo fisico), para haver comparagao com os dados tedricos.

35
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Figura 4.1: Convérngia no tempo para os seguintes Ar: 0,01, 0,0075 e 0,005 nao normali-

zados.
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Figura 4.2: Convérngia no tempo para os seguintes Ar: 0,01, 0,0075 e 0,005 normalizados.
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Abaixo, o desenvolvimento da série temporal para o At igual a 0,01:

Yorl_z
-0.1
0222222
0344444
of oL ok -DABERET
0588669
b g g A7
¢ ) ! 0833333
-0.955556
2F 2F 2F 07778
o s A2
> of _— > o > of — e 130909
144444
2k 2k 2k - 156667
-1.68869
4 A 4k 81111
-1.93333
oF of of 200356
6 4 2 0 2 G 5 B e
T 1 x 5 4 2 0 2 4 8
X X 23

Figura 4.3: Campo de vorticidade para At igual a 0,01. A sequéncia corresponde aos

tempos adimensionais ¢t = 20,25, e 30.

Worl_z

-0
02220
-0.344444
-04BRRET
-0.586689
RINARERE
08339
-0.955556
0777
Az
132222
144444
-1 5EGRT
168889
AB11
193333
205556
27778
8 23

Figura 4.4: Campo de vorticidade para Ar igual a 0,01. A sequéncia corresponde aos

tempos adimensionais t = 35,40, e 45.
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Abaixo os contornos para o Ar: 0,05, 0,01, 0,0075 e 0,005 com os respectivos tempos

40, 35, 33, e 35 para mostrar que houve convergéncia no tempo.

vorl_z

0.1
0202092
0344444
0466667
0568889
[IEARRREI
0833333
0955556
107778
12
132222
44444

-\ 56667

A B8B8Y
REIRE
193333
205556
217778
§ 23

Figura 4.5: Contornos para At iguais a 0,05 e 0,01, os contornos correspondem respecti-

vamente aos tempos adimensionais t=35, e 40.

Worl_z

-0
0222222
-0344444
0466667
0589589
ARRRI
0833333
(1.955556
107778
1.2
132222
144444

- 156667
-1.68889
BEIME
193332

- 205556
27778
23

Figura 4.6: Contornos para At iguais a 0,0075 e 0,005, os contornos correspondem respec-

tivamente aos tempos adimensionais t=33 e 35.

Apesar de os tempos fisicos nao serem exatamente iguais, nota-se que houve conver-

géncia no tempo afinal as estruturas criadas sao praticamente idénticas.
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4.2 Convergeéncia do Passo de Tempo do Método Im-
plicito

Para analise desta seccao foi colocado os paramétros: subiteragao 50, isto significa
que é o nimero maximo de iteragoes para convergir no passo de integracao, e o valores
adotados para o residuos foram de 0,01, 0,005 e 0,001. As Figuras 4.9, 4.8 e 4.7 mostram

a queda dos respectivos residuos.

Residual Plot {Homnmalized)

1ED

m— gnergy(ES_101)
mass{ES_101)

— -momentun{ES_101)
y-momentum{ES_101)
z-momentun{ES_101} |

1E-1

1E-2 ' JOPUR WP, (O RPN WO NS ,

Log(Res)

—
m
wa

..............................................................................................................

-1 R R il i e

1S : | 5 5 5 5
rr 1 T 1 T 1T T T T© T T T T 1
8.065e+03 8.066e-+03 8.067e+03 8.068e+03 8.069e+03 8.070e+03 8.071e+03 8.072e+03

Global iterations

Figura 4.7: Decaimento do residuo: 0,01.
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Residual Plot {Honmalized)

1ED

— gnergy(ES_101)
mass{ES_101)
— x-momentumn{ES_101)
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W o H 1
=]
=
[=2]
& : : : :
= 1E-3 | ERREE (R PR S RPN TRRRRRIR RN LI ;
1< =]
1E-5 : : : : : :

8.065¢+03  8.066e+03  8.067e+03  8.068e+03  5.069e+03  8.070e+03  8.071e+03  8.072e+03
Global iterations

Figura 4.8: Decaimento do residuo: 0,005.

Residual Plot {Hormalized)

1ED

— pnergy{ES_101)
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1E-1 E y-momentun{ES_101}
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7 B2 5§
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e ]
7] -
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= IE-3
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1E-5 -

8.065e+03  $.066e+03  §.067e+03  £.068e+03  £.06%9:+03  §.070e+03  8.071e+03  5.072e+03
Global iterations

Figura 4.9: Decaimento do residuo: 0,001.

A Figura 4.10 mostra como a taxa de amplificacao varia com a tolerancia do residuo.

Os valores 0,005 e 0,001 demostram que a simulacao depende somente do residuo para
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poder convergir e nao do subpasso de tempo.
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Figura 4.10: Taxa de amplicagao para os respectivos residuos: 0,01, 0,005 e 0,001.

4.3 Convergéncia de Malha

A covergeéncia de malha refere se a quantidade de pontos em um modelo numérico para
garantir que os resulados de uma andlise nao seja afetados pela alteracao do tamanho da
malha. No presente estudo, foram realizados testes de convergéncia de malha para uma
camada de mistura em desenvolvimento temporal. Como o objetivo do estudo é testar o
software CFD++ com eficiéncia e precisao, foi realizado simulagoes numéricas transientes
e periddicas. Desta forma foi criado uma camada de mistura por meio de blocagens para

demostrar se o CFD++ reproduz a instabilidade linear.
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4.3.1 Estudo da resolugao necessaria para a simulacao de um
vortice na camada de mistura, para o igual a 0.78

Foram realizados teste de convergéncia de malha para quantificar o nimero de pontos
necessarios para criar uma estrutura vortical. (KHORRAMI et al., 2002) diz que para si-
mular corretamente um vortice sao necessarios 40 pontos ao longo da direcao longitudinal.
Entao foram criadas as seguintes malhas cartesianas para tentar dizer quantos pontos é
necessario para a formacao do vortice: Malha 1 -> 21 x 159; Malha 2 -> 41 x 311; Malha
3 -> 51 x 383; Malha 4 -> 53 x 399; Malha 5 -> 55 x 413; Malha 6 -> 57 x 425; Malha 7
-> 59 x 441; Malha 8 -> 61 x 457; Malha 9 -> 71 x 531; Malha 10 -> 101 x 759; Malha
11 -> 151 x 1131 e Malha 12 -> 201 x 1505.

O resultado para a convergéncia, com o comprimento de onda «a igual a 0,78, segue

na Figura 4.11.

Fator de Amplificacdo para 1 Vortice, a = 0.78
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Figura 4.11: Teste de convergéncia para um vortice, o igual a 0,78.

As Malhas 1, 2 e 3 foram descartadas pelo fato de nao haver amplificacao das estrutu-
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ras. A partir da Malha 4 houve amplificacao e também formacao das estrururas vorticais,
havendo um bom nimero em comparagao com (KHORRAMI et al., 2002). Abaixo es-
tao as evolugoes temporais para as malhas 10 e 11 para poder ter a andlise da teoria da
instabilidade hidrodinamica, todos os contornos apresentam as mesmas legendas com os
mesmos niveis para a comparagao. O Ar para cada simulacao foi igual a 0,01s, a subi-
teracao 50, e o residuo 0,001, lembrando que, para haver uma andlise precisa para uma
simulagao transiente, nao hé sentido interromper a convergéncia do subpasso devido a um

numero limite de subiteracoes e sim deixar a iteragao convergir com a queda do residuo.

Abaixo estd a série temporal para a Malha 10 -> 101 x 759 e para a Malha 11 -> 151
x 1131
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e Malha 10 -> 101 x 759:

sk
s
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n

-2 0 2 4 6
X

-0
0222002
-0.344444
-.466687
-0.588389
RIFARRRAI
-0.833333
-(.955556
107778
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132222
-1.44444
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193333
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Yorlz

Figura 4.12: Campo de vorticidade para a Malha 10. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=20, 25, e 30.

-0
Q222282
-0.344444
-(.466667
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-1.07778
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- 144444
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-1.68839
1811
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RrA VL]
-23

Yorl_z

Figura 4.13: Campo de vorticidade para a Malha 10. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=35, 40, e 45.
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e Malha 11 -> 151 x 1131:

Yorl_z

Xy
022992
0344444
0456667
0583889
S0
0533333
R - R 0955536
107778
— — e — 12
[ > 0 [ >0 e — -132222
6 4 6 4

144444
2F 2r 2r - 156667
- 168669
4F -4F -4 EAE-ARARI
-193333
sk sF sk -2.05558
217778

2 0 2 4 6 2 0 2 4 6 6 42 ] 2 4 6 23
X X X -

Figura 4.14: Campo de vorticidade para a Malha 11. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=15, 20, e 25.

Yorl_z

-0
0222222
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-04BGRET
-0586869
07111
0838
-0.955556
A0TTTE
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144444
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BT
193333
205556
2ATT7S
g 23

Figura 4.15: Campo de vorticidade para a Malha 11. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=30, 35, e 40.

A malha 11 com 151 pontos na diregao longitudinal foi a que obteve o melhor resultado
de convergéncia, apesar do resultado nao estar correto. Entao foi descidido usar 101 pontos
na direcao longitudinal para outros comprimentos de onda, pelo fato de 101 pontos estar
préximo da convergéncia e ter um custo computacional muito melhor do que usar 151 ou

201 pontos. O fato da convergéncia nao ter dado certo, merece uma melhor investigacao.
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Ela pode estar ligada ao erro de tolerancia ou ao fato do perfil nao ser exatamente tangente

hiperbdlico ou ainda o perfil ter se alongado um pouco.

Abaixo os contornos para as Malhas 5, 6, 7, 8, 9, 10, 11, e 12, o At para cada simulacao

foi igual 0,01, a subiteracao igual a 50 e o residuo igual a 0,001.

Figura 4.16: Contornos para as Malhas 5, 6, 7, 8 para os respectivos tempos t = 165, 115,
90 e 75.

Figura 4.17: Contornos para as Malhas 9, 10, 11, 12 para os respectivos tempos t = 65,
45, 35 e 30.

Ao analisarmos os contornos notamos que as estruturas sao criadas mais rapidamente
com o aumento do nimero de pontos da malha. O refinamento da malha causa também

aumento do erro numérico e portanto pode criar mais rapidamente as estruturas.
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4.3.2 Analises

Os vértices se originam da instabilidade hidrodinamica da camada de mistura a per-
tubacoes infinetisimais. O numero de onda « igual a 0,78 foi escolhido por ser o mais
instavel. Desta maneira, os vortices originados sao os que mais amplificam. Na simulgao
numérica, estas pertubagoes infinetisimais sao decorrentes do erro numérico. O erro nu-
mérico, varia com a malha e portanto da origens a vértices diferentes. No caso, existe uma
clara alteracao na fase da malha 5 -> 55 x 413 com o restante, e no tempo para a formacao
dos vortices, que estd associado (pelo menos em parte) a alteracdo na pertubagao (erro

numérico). A Figura 4.18 mostra a altera¢ao no tempo nao normalizado para cada malha.
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Figura 4.18: Alteragao no tempo nao normalizado para a formacao das estruturas.
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No caso pratico real, as pertubag¢oes numéricas também sdo rondomicas (em fase e
amplitude). Portanto, o que importa para a convergéncia é verificar se os vértices depois
de saturados sao iguais, ou seja, que apresente mesmo tamanho, distribuicao de vorticidade
e também se a taxa de amplificacao é a mesma, estes sao os unicos resultados que sao

independes da pertubacao inicial.

Para o presente estudo, depois da saturacao dos vortices, notamos que as intensidades
dos voértices nao sao iguais entre as varias simulacoes, além das espessuras da linha de

vorticidade entre os vortices também nao sao as mesmas.

O fato de que a fase nao convergiu, demostra como seria muito dificil fazer um teste
desta natureza diretamente no problema real da cavidade do eslate. Os resultados sim-

plesmente nao convergiram, exceto talvez de forma estatistica em tempo muito longo.

4.3.3 Testes para numeros de onda « igual a: 0,89, 1,05 e 1,26

Esta secgao, descreve o comportamento de um voértice ao mudar o nimero de onda «,
ou seja, analisar o comportamento das estruturas vorticais para comprimentos de onda
que sao menos instaveis, e que por serem menos instaveis amplicam menos as estruturas.
As Figuras 4.19, 4.20 e 4.21 descrevem o crescimento da amplitude para os respectivos

nimeros de onda: 0.89, 1.05 e 1.26.
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Figura 4.19: Teste de converg
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1.05
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Fator de Amplificacao para 1 Vortice, a =126
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Figura 4.21: Teste de convergéncia para um vortice, o igual a 1,26.

Os numeros de pontos das malhas foram exatamente iguais para o caso do nimero de
onda o igual a 0,78. Para o nimeros de onda « igual a 0,89, temos as malhas: Malha 1’
-> 53 x 399, Malha 2’ -> 55 x 399, Malha 3’ -> 57 x 425, Malha 4’ -> 59 x 441, Malha
5 -> 71 x 531 e Malha 6" -> 101 x 759, nas malhas 1’ e 2’ nao houve amplificacao como
mostra a Figura 4.19 pois o perfil tangente hiperbdlico se manteve; para o nimero de
onda ¢« igual a 1,05 temos as malhas: Malha 17 -> 53 x 399, Malha 2” -> 55 x 399, Malha
37 -> 57 x 425, Malha 4”7 -> 59 x 441, Malha 5" -> 71 x 531 e Malha 6” -> 101 x 559, as
malhas 17, 2”7 e 3” nao tiveram amplificacao pois o perfil tangente hiperbdlico se manteve;
e para o numero de onda ¢ igual a 1,26 temos as malhas: Malha 17" -> 53 x 399, Malha
277 -> 55 x 399, Malha 3" -> 57 x 425, Malha 47 -> 59 x 441, Malha 5 -> 71 x 531
e Malha 6”7 -> 101 x 759, as malhas 177, 2”7, 37 e 4", também nao tiveram amplificacao

pois o perfil tangente hiperbdlico se manteve.



53

e Malha 1’ -> 53 x 399:

Yorlz

-0
0222002
-0.344444
-.466687
-0.588389
RIFARRRAI
-0.833333
-(.955556
107778
-1.2
132222
-1.44444
-1.56667
-1.68889
-lati
193333
-2.05558
247778
23

Figura 4.22: Campo de vorticidade para a Malha 1’. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=100, 300,e 500.

As malhas que apresentam 101 pontos na direcao longitudinal sao as que mais estao
perto da convergeéncia, sao colocados abaixo os nimeros de onda com suas respectivas

malhas de 101 pontos.



54 CAPITULO 4. TESTES E VERIFICACOES

Para oo = 0,89.

e Malha 6’ -> 101 x 759:

Yorl_z

-0
0222070
0344444
-0.466657
-0.585869
HIARERE
0831
-0.955556
07778
12
32222
144444
-A5ERRT
168689
BERNR
193333
205556
217778
8 23

ok ok
4F s
6 6

—_— > 0F
6 -4 2 Q 2 4 6 6
X

Figura 4.23: Campo de vorticidade para a Malha 6’. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=20, 25,e 30.

Yorl_z

-0
02222
-0.344444
-04BGRET
-0586869
07111
0838
-0.955556
A0TTTE
A2
39202
144444
156667
158689
BT
193333
205556
2ATTTS
g 23

Figura 4.24: Campo de vorticidade para a Malha 6’. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=35, 40, e 45.



95

Abaixo os contornos para as Malhas 3’, 4’, 5’, 6’, o At para cada simulagao foi igual

0,01, a subiteracao igual a 50 e o residuo igual a 0,001.

Figura 4.25: Contornos para as Malhas 3’, 4’, 5’, 6" para os respectivos tempos t = 140,

105, 40 e 30.

Ao analisarmos os contornos notamos que as estruturas sao criadas mais rapidamente
com o aumento do nimero de pontos da malha. O refinamento da malha causa também

aumento do erro numérico e portanto pode criar mais rapidamente as estruturas.
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Para o = 1,05.

e Malha 6” -> 101 x 759:

1l

-2 0 2 4 6
X

S >
C—

G— .

s

2k

ok

4k

61
-2 ] 2 4 6

X

—\_——~
-6 -4

[TTTTT T T T T

Yorl_z

-0
0222032
-0.344444
-0.466667
-(.588389
RINARRRA
-0.833333
-0.955556
107778
12
-1.32022
144444
- 156667
-1.68889
EAE-ARARI
193333
- 205555
217778
23

Figura 4.26: Campo de vorticidade para a Malha 6”. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=20, 25, e 30.

[T T T T T

Yorl_z

-0t
Qi
-(0.344444
-0.466667
-0.588589
07
0833333
-(.955555
107778
12
132022
144444
-1.56667
-1.68389
BEAA
-1.93333
- 205558
217778
23

Figura 4.27: Campo de vorticidade para a Malha 6”. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=35, 40, e 45.
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Abaixo os contornos para as Malhas 47, 5”7, 6”, o At para cada simulacao foi igual 0,01,

a subiteracao igual a 50 e o residuo igual a 0,001.

Figura 4.28: Contornos para as Malhas 4”7, 5”7, 6” para os respectivos tempos t = 330, 45,
e 30.

Novamente, ao analisarmos os contornos notamos que as estruturas sao criadas mais
rapidamente com o aumento do nimero de pontos da malha. O refinamento da malha
causa também aumento do erro numérico e portanto pode criar mais rapidamente as

estruturas.
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Para oo = 1,26.

e Malha 677 -> 1

1l
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6 ]
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Yorl_z

-0
0222032
-0.344444
-0.466667
-(.588389
RINARRRA
-0.833333
-0.955556
107778
12
-1.32022
144444
- 156667
-1.68889
EAE-ARARI
193333
- 205555
217778
23

Figura 4.29: Campo de vorticidade para a Malha 6. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=20, 25, e 30.

[T T T T T

Yorl_z

-0t
Qi
-(0.344444
-0.466667
-0.588589
07
0833333
-(.955555
107778
12
132022
144444
-1.56667
-1.68389
BEAA
-1.93333
- 205558
217778
23

Figura 4.30: Campo de vorticidade para a Malha 6. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=35, 40, e 45.
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Abaixo os contornos para as Malhas 5”7, 6™, o At para cada simulacao foi igual 0,01,

a subiteracao igual a 50 e o residuo igual a 0,001.

><o

Figura 4.31: Contornos para as Malhas 5, 6" para os respectivos tempos t = 70, e 40.
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4.3.4 Teste para numero de onda « igual a 0,39

A dinamica da vorticidade é extremamente importante para a aeroacustica, foco do
projeto Aeronanave Silenciosa. Nesta sec¢ao, temos o nimero de onda ¢« igual a 0,39 para
o desenvolvimento temporal da camada de mistura, onde ha condicao de periodicidade
na direcao longitudinal do escoamento. O nimero de onda « igual a 0,39 representa a
menor taxa em comparacao ao numero de onda o igual a 0,78 que o mais instavel. Desta
maneira, as simulagoes numéricas com o nimero de onda ¢ igual a 0,39 tem a tendéncia
de nao apresentar amplificacao das estruturas, pois esta abaixo do nimero de onda mais
instavel, ou seja, o nimero de onda que mais amplifica. O Ar para cada simulagao foi
de 0.01s, a subitera¢ao 50 (que é o nimero méaximo que o CFD++ permite) e o residuo
0,001. Para a realizacao deste teste foram criadas as seguintes malhas baseadas nos teste
anteriores: Malha 17 -> 103 x 385, Malha 2”7 -> 107 x 399, Malha 3" -> 111 x 413,
Malha 4™ -> 115 x 425, Malha 57 -> 119 x 441, Malha 6™ -> 123 x 457, Malha 7
-> 201 x 747, Malha 8 -> 301 x 1115. A Figura 4.32 mostra a amplitude ao longo do

tempo.

As malhas 177, 277, 37, 4”7, 5" e 6" nao tiveram resolucao necessaria para a amplifica-
¢ao de duas estruturas vorticais, ja a malha 7" obteve amplificacao para duas estruturas
e a malha 8" obteve amplificagao de trés estruturas ficando muito assimétrica em relacao

a malha anterior.

Abaixo temos a evolugdo temporal para o caso de formagao de um voértice (malha

1), formagao de dois vértices (malha 7”) e formagao de trés vortices (malha 877).
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Fator de Amplificacao para 2 Vortices
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Figura 4.32: Fator de amplificagao para duas estruturas vorticais.
e Malha 17 -> 103 x 385:
Yorlz
-1
0202222
-0344444
— -0.466657
r or 0588889
-0
0833333
oL of = -0.955556
107778
12
—— 132222
> — > OF -1.44444
- 156667
— - 166859
H 5| REIRY
-1.93333
-2.05556
'1010 -5 Q0 5 10 "Om -5 0 5 10 "q(] -5 0 5 10 217778
X X X 23

Figura 4.33: Campo de vorticidade para a Malha 1””. A sequéncia corresponde aos tempos
adimensionais t=60, 75, e 70.

Apesar do nimero de onda « ser igual a 0,39 e o esperado era ter a formagao de duas
estruturas vorticais, a resolucao da malha nao foi suficiente para criar duas estruturas.
Neste caso, a pertubacao nimerica que ocorreu durante a simulacao foi muito pequena.

O mesmo ocorreu com as malhas 277, 3™, 47, 57 e 6.
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Yorl_z

-0
0222002
-0.344444
-(.466667
-(.588389
RIVARERAI
-0.633333
-0.955556
10777
12
132002
144444
- 156667
-1.68889
RAEARAR
193333
-205956
217778
-5 0 5 10 g 5 0 5 0 a3

Figura 4.34: Campo de vorticidade para a Malha 1””. A sequéncia corresponde aos tempos
adimensionais t=75, 80, e 85.

Yorl_z

0.1
Qi
-(.344444
-0.466667
-0.588589
RIVARERAI
-0.833333
-(.955555
107778
12
132002
144444
-1.56667
-1.68389
EAR-ARAR
193333
-2.05556

217778
] 5 q 5 10 o -5 [ 5 10 -0 -5 ] 5 10 03

Figura 4.35: Campo de vorticidade para a Malha 1””. A sequéncia corresponde aos tempos
adimensionais t=90, 95, e 100.

e Malha 777 -> 201 x 747:

Yorl_z

-0
0222282
-0.344444
-(1.4566667
-0.588589
07
-0.833333
-0.955556
-1.07778
-1z
132002
144444
-1.58667
-1.68329
EAEARAR
193333
-2.05558
217778
5 10 23

10
sk
_— >0

5-m |
10 10

10 5 4 5 10 10 b
X

5 10 0 -5

0
X

Q0
X

Figura 4.36: Campo de vorticidade para a Malha 77. A sequéncia corresponde aos tempos
adimensionais t=30, 35, e 40.
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Vorl_z

-0
0222002
-0.344444
-(.466667
-(.588389
RN R
-0.833333
-(.955556
L0777
-12
-1.32002
-1.44444
-1.56667
-1.68889
AR AR
193333
-205956

-217778
10 o -5 0 5 10 -23

Figura 4.37: Campo de vorticidade para a Malha 7””. A sequéncia corresponde aos tempos
adimensionais t=45, 50, e 55.

Yorl_z

01
0222222
0344444
0466667
-0588680
071N
0833333
-0.955556
07778
12
13022
144444
156667
168869
1511
193333
-205556

217778
10 0 -5 0 5 10 Y10 -5 0 5 g B
M M 23

Figura 4.38: Campo de vorticidade para a Malha 7””. A sequéncia corresponde aos tempos
adimensionais t=60, 65, e 70.

A malha 77 -> 201 x 747 é igual a duas vezes a malha de 101 pontos na direcao longi-
tudinal para o dobro do dominio, ela mostra que a taxa deu certo. Desto modo, notamos
que na evolugao temporal ha formagao de dois vértices seguidos do emparelhamento, o

que ja erd previsto pela teoria de instabilidade hidrodinamica.
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e Malha 8”7 -> 301 x 1115:

W0
| -

>0 ———— >

1
5-— |
10 10,

-0 5 ¢ 5 10 0 -5 0 5 10
X X

0
5k
4

Figura 4.39: Campo de vorticidade para a Malha 8. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=25, 30, e 35.

10 o -5

<o

Figura 4.40: Campo de vorticidade para a Malha 8. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=40, 45, e 50.

Figura 4.41: Campo de vorticidade para a Malha 8. A sequéncia corresponde aos tempos

adimensionais t=55, 60, e 65.
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Yorl_z

-0
0222032
-0.344444
-(.466667
-(.588389
0711
-0.633333
-0.955556
-1.07778
12
-1.32022
144444
- 156667
-1.68889
RAE-ARAN
193333
- 205555
217778
23

Yorl_z

-0u1
Qi
-(.344444
-(1.466667
-0.588589
07
0633333
-0.955556
-1.07778
12
132002
144444
-1.56667
-1.68389
PR ARAR
143333
-2.09558
217778
23

Worl_z

Al
0220032
-0.344444
-0.486667
-0.88889
RINARRRA
-0.833333
-0.955556
107778
-1z
132022
144444
-1.56067
-1.685889
BEIAR
183333
-2.05556
217778
23
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A malha 8" revela a formacao de trés vortices, o qual ainda nao ha uma explicacao
exata. Como a resolacao desta malha é muito grande, talvez a pertubacao ocorrida pelo

erro numerico foi grande o suficiente para criar as trés estruturas.

4.3.5 Taxa de amplificagao para os niimeros de onda o que foram
testados

ApoOs ter realizado as simulacées com cada nimero de onda o foi possivel perceber
que o numero de onda que mais amplifica é o o igual a 0,78, o que ja era previsto pela

teoria da instabilidade hidrodinamica como mostra o grafico da taxa de amplicacao na

Figura 4.42.
Taxa de Amplificacdo
DD o
f S~ . Te
03 ~- ’.’_’""-’ *********************
: ~Te
/ L ~
A TN
o3 [ 7 P e e R B e S I
0,25 +-——- ‘ ——————————————————————————————————————————————————
e,
S 020 e __ _____________ | _\__.‘_ __________________________ =—¢ = ValorTedrico
' E — - 101 pontos
71 pontos
0,15 “““““_.; ————————————————————————— '—'-:_ ——————————————————————— »:++ 61 pontos
-
010 -l e
0,05 ,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,L‘-A_,. ———————
0,00
0.39 078 0.89 1.05 1.26
Alpha

Figura 4.42: Taxa de amplicacao.
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4.4 Efeitos do numero de Mach

Como o interesse desse trabalho é a industria aerondutica, foi realizado a influénica do
nimero de Mach. Para determinar o nimero de Mach no CFD++ temos que entrar com a
velocidade de referéncia e a temperatura, pois o CFD++ nao possibilita a setagem direta
do nimero de Mach. Neste caso, para termos o nimero de Mach Ma =0, 1, a velocidade
de referéncia foi de V. =34m/s e V = —34m/s, temperatura T = 288K, velocidade do
som ¢ = 340m/s, pressio P = 101325kg/ms?, viscosidade de referéncia ¢ = 0,1kg/ms e

0 = le —5kg/ms e o dominio em x periédico de tamanho L, =27x/c.

Na presente simulagao o perfil de velocidade tangente hiperbdlico nao se manteve como
as simulacoes que nao apresentavam a influéncia do Mach, mesmo colocando a viscosidade
de referéncia como no caso que nao havia, o perfil acabou abrindo rapidamente como

mostra as Figuras 4.43, 4.44 e 4.45.

Figura 4.43: Perfil de volocidade tangente hiperbdlico com a influéncia do Mach. Corres-
pondendo ao tempo adimensional t = 0,3.
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Figura 4.44: Perfil de volocidade tangente hiperbdlico com a influéncia do Mach. Corres-
pondendo ao tempo adimensional t = 0,4.

Figura 4.45: Perfil de volocidade tangente hiperbdlico com a influéncia do Mach. Corres-
pondendo ao tempo adimensional t = 0,7.
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Os niveis de saturacao dos vortices ja nao sao os mesmos que as simulagoes que nao

apresentam a influéncia do Mach. Desta maneira, a comparacao fica dificil de ser realizada.
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Figura 4.46: Campo de vorticidade. A sequéncia corresponde aos tempos adimensionais

t=0,5, 0,6, e 0,7.
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Figura 4.47: Campo de vorticidade. A sequéncia corresponde aos tempos adimensionais

t=1, 2, e 3.



CAPITULO

5

Consideracoes finais

5.1 Conclusoes

O objetivo principal deste trabalho foi testar o software CFD++ em relacao a sua
eficiéncia e precisao. Desta maneira o problema abordado foi o da camada de mistura
em desenvolvimento temporal, por sem um problema simples que apresenta um dominio
pequeno, malha cartesiana ou nao cartesiana de facil geracao, solucao tedrica conhecida,
melhor controle de parametros, como exemplo, espessura, velocidade e extensao do do-
minio. Desta maneira, este tipo de simulagao apresenta como caracteristica, ser laminar,
nao apresentar modelo de turbuléncia, condi¢oes de contorno periddicas na direcao longi-
tudinal, evitando assim, buffer zones. Tal teste é de extrema importancia para determinar
a resolugao necessaria para a formacao de um voértice, problema demasiadamente dificil
de ser realizado se realizassemos alguma simulagao com a geometria do eslate junto ao

elemento principal.

Apesar de ser um teste simples houve uma grande dificuldade de realiza-lo. Tal fato
constatado primeiramente por nao ser possivel especificar as condic¢oes iniciais, e também
por nao haver um arquivo de entrada que poderia ter definido isto. Um outro fator, foi a
analise quantitativa, pois exportar aquivos do CFD-++, como exemplos, arquivos .tec ou
ASCII, as tabelas que sao geradas ficam desorganizadas, desta maneira, os dados ficam

dificieis de serem manipulados.
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Para o teste do residuo e da convergéncia no tempo nao houve problemas em realiza-los
pois os resultados foram satisfatorios. Ja o teste de convergéncia de malha também houve
convergencia, porem nao convergiu para o valor certo. Mostrou-se que para nimeros de
onda maiores que o @ mais instavel, sao menos instaveis. Por outro lado, para os nimeros
de onda o menores que o maximo, o modo mais instavel depende da malha. Ou seja, as
malhas pouco refinadas resultam em um nimero de onda o mais instavel e menor que o

tedrico.

Para o teste da influéncia do Mach igual a 0,1, os resultados deveriam reproduzir
quase identicamente o caso de Mach igual a zero. Entretando, os resultados sugerem que
nestas condi¢oes o nimero de onda @ mais instavel ¢ maior que o valor tedrico. Também
nao esta claro qua a malha que seria necessdria para resolver a camada de mistura com
a influéncia do Mach. O fato de nao capitar corretamente o modo mais instavel pode ter

series implicagoes na dinamica dos vértices dentro da cavidade do eslate.

Em geral o codigo apresentou resultados satisfatérios em algumas circunstancias e
menos satisfatérios em outras. Os motivos para os resultados menos satisfatérios nao
foram estabelicidos, em parte devido ao fato de que o autor nao conhece em detalhes a

forma como o coédigo foi implementado.

Como consequéncias temos o custo que é da ordem de 27 vezes mais caro que o
cédigo da NASA. J4 o tempo de CPU é da ordem de 107 em comparacao com o cédigo
desenvolvido no laboratério de Aerodinamica da Escola de Engenhaia de Sao Carlos (LAE-

EESC) que é da ordem de 1073s.
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5.2 Sugestoes para futuros trabalhos

Como sugestoes para trabalhos futuros, podem ser citadas as seguintes propostas:

Investigar casos com a influéncia de Mach em maior detalhes.

Investigar casos de convergéncia (malha e tempo) para simulagoes tridimensionais.

Realizar simulacoes com a malha nao estruturada.

Realizar simulacoes da camada mistura espacial.
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