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RESUMO

BROCHINE JR, C.C. (2013). Metodologia semi-analitica para predi¢do de ruido de banda
larga causado pela interacdo entre a esteira turbulenta do rotor com as aletas da estatora em
motores turbofans. Sdo Carlos. 94p. Dissertacdo (Mestrado) — Escola de Engenharia de Sao
Carlos, Universidade de Sao Paulo.

A maior parte do ruido de aeronaves € advinda dos motores. Como houve grande avanco no
controle do ruido tonal, atualmente grande parte do esfor¢o se d4 para reducdo do ruido de
banda larga, que é menos compreendido. O ruido de banda larga é gerado pela interagdo entre
um escoamento turbulento e uma superficie, como por exemplo, a turbuléncia ingerida
interagindo com o rotor, 0 escoamento na ponta das pas, entre outros. Apesar das diversas
fontes citadas, sabe-se que a principal fonte de ruido de banda larga em tal tipo de motor é a
interacdo da esteira turbulenta do rotor com as aletas da estatora. Assim, o presente estudo
manterd seu enfoque apenas em tal causa. O objetivo deste entdo é o desenvolvimento de um
modelo capaz de previsdo do ruido de banda larga pela interacdo da esteira turbulenta causada
pelo rotor, interagindo com as aletas do estatora, bem como o entendimento da propagacio do
ruido em duto. A primeira abordagem em relagdo a tal tipo de ruido € através da previsao do
ruido gerado. Para previsdo de ruido podem ser utilizados métodos analiticos, numéricos, ou
empiricos, cada qual com suas vantagens e penalizacdes. Para tal, foi utilizado um método
semi-analitico, em tais métodos utiliza-se simulacdo numérica para previsdo da caracteristica
da turbuléncia e uma teoria analitica para a gera¢do e propagacdo do ruido no duto. A
principal motivacdo para o método semi-analitico € sua vantagem em relacdo aos métodos
numéricos que demandam custo computacional extremamente alto e vantagem em relacio a
métodos analiticos que necessitariam uma demasiada simplificacdo geométrica. Dessa
maneira, utilizou-se a geometria do ANCF, uma plataforma de ensaios desenvolvida pela
NASA, onde havia geometria e resultados divulgados, tornando possivel a verificacdo dos
resultados obtidos. Os resultados mostram que as tendéncias capturadas sdo condizentes com
o esperado, e entdo com um tempo relativamente baixo, de maneira prética, € possivel a
previsdo do ruido de interagdo e sua propaga¢do em dutos nos motores turbofans.

Palavras-chave: Turbofan, Ruidos de Turboméquinas, Propagacdo em Duto, Ruido de Banda
Larga.



ABSTRACT

BROCHINE JR, C.C. (2013). Rotor Wake Turbulence Noise Semi-Analytical Methodology
in turbofans engines. Sdo Carlos. 94p. Dissertacdo (Mestrado) — Escola de Engenharia de Sdo
Carlos, Universidade de Sao Paulo (In Portuguese).

The major noise source in aircraft is the engine. Since tonal noise control is well developed,
the current effort concentrates on broadband noise reduction, which is less understood. The
broadband noise is generated when a turbulent flow interacts with a surface as, for example,
rotor blade tip flow, boundary layer and the rotor interaction. Although there are different
sources of broadband noise it is known that the major broadband source in turbofan engine is
the rotor turbulent wake interacting with the stator vanes. This study is focused in that source
of noise and the goal is to develop a model capable of predicting the rotor/stator interaction
noise as well as in duct noise propagation. Noise prediction can be carried out by analytical,
numerical or empirical methods, each one with advantages and disadvantages. In the present
work the semi-analytical method was used. Turbulence characteristics were estimated by a
numerical method and the noise generation and duct propagation was estimated by an
analytical method. The biggest advantage comparing with the numerical methods is that this
method is less time consuming. A purely analytical method would require excessive
geometric simplification. The ANCF, a rig developed by NASA was used as basis for the
simulations, since its geometry and noise data are available. The results show that the correct
trends are consistently captured. So it is concluded that it is possible to predict the broadband
noise and its propagation in turbofans engines with a practical and low cost method.

Key-Word: Turbofan, Turbomachinary Noise, Duct Propagation, Broadband Noise.
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1 INTRODUCAO

A aviagao tem grande importancia na economia mundial. Além do transporte
de passageiros, ela é importante para transporte de cargas. As previsdes indicam
que a utilizacido da aviacao ird crescer ainda mais nos proximos anos. Assim sendo,
os principais desafios no projeto de novas aeronaves é a minimizagdo do impacto
causado pela aeronave no ambiente. Tais impactos sao principalmente a emissao de
gases poluentes e a emissdo de ruidos. Para minimizar esse impacto, as agéncias
reguladoras vém tornando as legislagbes aeronduticas cada vez mais rigidas,
obrigando assim o projeto de aeronaves menos poluentes e mais silenciosas.

Grande exemplo de tais restricbes é a aeronave BAC-1-11, conforme
descrito em (WILLIS, 2006), a qual foi retirada de circulagdo devido ao ruido gerado
pelos seus motores de baixa derivagdo. Atualmente, os motores utilizados pelas
aeronaves sao de alta derivagdo o que ja os tornam mais silenciosos.

Apesar das aeronaves terem se tornado mais silenciosas ao longo dos
altimos anos, 0 aumento no trafego aéreo faz com que as pessoas ainda estejam
expostas a altos niveis de ruido. Problema que ainda é agravado, uma vez que
muitas cidades se expandiram e aeroportos que outrora estavam afastados das
cidades foram englobados pelas mesmas.

Dessa maneira as agencias reguladoras de aviagao civil tem restringido os
requisitos de emissdo de ruido, e tais restricdbes tendem ainda a se estreitar no
futuro. Dessa maneira, junto a ICAO (Internacional Civil Aviation Organization), o
gerenciamento do ruido serd provavelmente feito baseado em quatro pilares:
fazendo aeronaves mais silenciosas por normas, controlando os pousos em
aeroportos de maneira sustentavel, adaptando procedimentos operacionais para
reduzir os impactos de ruidos, e finalmente, se necessario, introduzindo restricées
operacionais. A tais pilares foi dado o nome de abordagem equilibrada (“balanced
approach”). Em linhas gerais, a visao da ICAO, e consequentemente as politicas
seguidas pelas agéncias reguladoras pode ser consultada em (ICAO NOISE).

O conceito da “Abordagem Equilibrada” foi adotado pela ICAO em 2001 e
reafirmado em 2007. Isso mostra o reconhecimento da organizagdo da necessidade
de conduzir o problema de ruido de aeronaves de maneira sustentavel. Assim, a
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meta é a identificacdo do ruido causado nos aeroportos e a andlise de tais ruidos,
utilizando os quatro elementos citados anteriormente.

Muito do esforco se da através da eliminacdo do ruido na fonte. As
aeronaves feitas nos dias atuais necessitam cumprir os requisitos de certificagao
adotados pelo conselho da ICAO. Tais requisitos podem ser encontrados em
(Organization, 2001). A primeira geragdo de aeronaves a jato (como o Boeing 707 e
o DC-8) ndao cumpriam os requisitos supracitados. Para aeronaves produzidas antes
de 1977 (como Boeing 727 e DC-9) surgiram requisitos, e era necessario que
cumprissem o Capitulo 2 do documento supracitado. Aeronaves posteriores a
1977(como Boeing 737-300/400 e Airbus A319) necessitavam cumprir requisitos
mais rigidos, descritos no Capitulo 3. Em 2001 um novo capitulo foi incluso ao
mesmo documento (Capitulo 4) e toda a aeronave certificada apds 2005 necessita
cumprir tais requisitos. Além disso, em 2006 a DGAC (Direction générale de
l'aviation civile) Francesa criou a (French, 2013), que prové informacgbes publicas

sobre os niveis de ruido emitidos pelas aeronaves que obtiveram certificado de tipo.

1.1 FONTES DE RUIDOS EM AERONAVES

Os sons emitidos em uma aeronave se dividem em som gerado pelo motor e
som gerado pelo airframe. O motor é considerado o maior gerador de ruido em
aeronaves, assim nota-se grande importancia da predi¢do e redugéo de ruidos nos
mesmos. Os ruidos vindos da airframe sao os predominantes durante a aproximagao
da aeronave, enquanto durante a decolagem, os ruidos do motor séo
predominantes.

Uma descricdo mais detalhada dos ruidos de aeronave pode ser obtida em
(Werner, 2010). Na airframe os principais causadores de ruido sdo os trens de
pouso, os slates e os flaps. Geralmente esse tipo de ruido acontece devido a
interacdo da estrutura com o escoamento. As fontes de ruidos podem ser

observadas na Figura 1.1.



Major airframe noise sources

flap side
t.e. devices

fuselage
tailplane

L@fﬁ@m\ landing g@gr-/

Major engine noise sources

et
T ~ fan inlet

fan exhaust turbine & core

Figura 1.1 — Noise Sources

O trem de pouso pode ser considerado grande fonte de ruido aerodinamico
uma vez que uma separacao pode ocorrer em uma variedade de juntas e estrutura
que ficam diretamente expostas ao escoamento. Os ruidos de baixa frequéncia sao
geralmente causados pelas grandes estruturas do trem de pouso, enquanto as
fontes de ruido de alta frequéncia sdo as partes menores. A maioria dos sons
gerados pelo trem de pouso se da entre 500 Hz e 3 KHz, o que coincide com a faixa
mais sensivel do ouvido humano.

Os dispositivos hipersustentadores de uma aeronave, como os eslates e
flapes também sao fontes causadoras de ruidos. Entre eles, o que causa mais ruido
é o slate, principalmente quando existe uma cavidade entre 0 mesmo e a asa. Um
dos problemas para a analise de tais tipos de ruido é que devido ao grande tamanho
das asas, é dificil um modelo em tamanho real para tinel de vento, e os modelos em
escalas tem nimero de Reynolds diferente.

Em relagéo aos ruidos causados pelo motor, os mesmos também podem ser
tonais e de banda larga. No caso dos motores é bastante clara a evolugdo na
geracao de som e a mudanca das fontes predominantes. Conforme apresentado em
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(Peake e Parry, 2012) é possivel perceber que nos motores mais antigos a fonte
dominante era o jato quente que se misturava abruptamente com o ar frio. Apds a
utilizagdo de motores de alta derivagdo, a importancia de tal fonte de ruido se
tornou menor, deixando maior a predominancia para outras fontes como a entrada
do fan e compressor, a turbina e a cAmara de combustao, e a saida do fan.

Em (Peake e Parry, 2012) também séo tratadas as questdes referentes a
reducido de ruidos em motores de aeronaves. Sao referenciados tanto os motores
convencionais encapsulados, quanto os motores que vem sendo desenvolvidos
atualmente e tem o rotor exposto (“Open Rotor’).

As principais fontes de ruido tonal em um motor sdo o ruido do fan, a
interagdo da fan com a aleta da saida, e o angulo de entrada. O ruido do fan é
causado pelos efeitos de mudanca de forca e volume causado pelas pas girando
pelo fluido. O ruido tonal da interacdo é gerado uma vez que as pas causam uma
esteira com componentes rotacionais e médios, os quais sdo idénticos para todas as
pas e produzem som ao passar pelas aletas.

O ruido de banda larga se da pelo som do rotor, pela interagdo entre o
encapsulamento e a camada limite e também pela interagao da esteira turbulenta do
rotor com as aletas da estatora. O primeiro mecanismo se da devido a passagem da
camada turbulenta pelo bordo de fuga. A interagdo do encapsulamento e a camada
limite & um efeito dificil de prever e se da no espaco entre a pa e o encapsulamento.
Finalmente ha o efeito entre a interacdo do componente turbulento da esteira do
rotor com as aletas da estatora. Tal fonte é o objeto de estudo deste trabalho.

Existem trabalhos focados na predicdo de ruido de banda larga pela
turbuléncia ingerida no bocal de entrada. Um exemplo é (Carolus, Schneider e
Reese, 2007), tal trabalho utiliza tanto LES quanto métodos semi-empiricos para
predizer o ruido de banda larga, sendo que neste é focado as diferentes
caracteristicas do escoamento de entrada. Em (Posson, Moreau e Roger, 2011) é
proposto um modelo de predicao de turbuléncia onde se tenta levar em conta tanto

os efeitos da turbuléncia ingerida, quanto os efeitos da esteira turbulenta do rotor.



1.2 RUIDO DE BANDA LARGA EM TURBOFANS

Alguns autores, como (Peake e Parry, 2012), ressaltam que a interagao da
esteira turbulenta com as palhetas da estatora é atualmente a fonte mais importante
de ruido tanto tonal quanto de banda larga advindos do motor. Mais especificamente
sobre o ruido de banda larga devido a interacao da esteira turbulenta do Rotor com
a estatora, o mesmo destaca que a maior dificuldade é a estimativa das
caracteristicas de tal esteira turbulenta. Também destaca que tal fonte € a principal
fonte do ruido de banda larga seguida pelo ruido do préprio rotor.

Em (Ganz et al., 1998) é feita uma tentativa de separacéo entre as diferentes
fontes de ruido de banda larga advindos do motor turbofan. Tal estudo mostra que
do ruido se propagando a montante, 70% ¢é advindo da interacdo da esteira
turbulenta com o estator. No ruido que se propaga a jusante, a proporcao é um
pouco menor, chegando a 50%.0utro que ressalta a maior fonte de ruido de banda
larga em motores turbofan é a interagdo da esteira turbulenta do rotor, com as
palhetas da estatora é (Nallasamy e Envia, 2005).

Ha diferentes métodos de previsdo de ruido em estudo. E ressaltado em
(Peake e Parry, 2012) que o maior desafio é a estimativa das caracteristicas da
esteira turbulenta. Dessa maneira diferentes formas de previsdo vém sendo
estudadas. Por exemplo, no caso de (Dieste e Gabard, 2011) a turbuléncia é gerada
através de um método estocastico. Nesse trabalho um método de vorticidade
aleatéria das particulas foi utilizado e validado para gerar uma turbuléncia sintética,
essa turbuléncia foi combinada com um modelo de esteira para representar a esteira
do rotor e prover uma descricado mais realista do ruido advindo da interagéo do rotor
com o estator.

Foi desenvolvida em (Ventres, C. S, Theobald, M. A e Mark, W.D, 1982) uma
teoria para relacionar a turbuléncia incidente nas palhetas da estatora aos modos de
dutos que se propagam. Para calcular a pressao acustica no duto, sdo utilizadas
funcdes de Green. Assim o problema remanescente é o célculo da distribuicdo de
pressao na superficie das palhetas da estatora, e esse calculo é feito utilizando um
método de aproximacdo denominado “strip-theory’. Ventres faz também o
desenvolvimento de teorias para calculo de ruido tonal, e ruido de banda larga
devido a turbuléncia ingerida na entrada. Em (Ventres, C.S., Theobald, M.A. e Mark,
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W.D., 1982) sido apresentados os codigos computacionais desenvolvidos a partir da
teoria anteriormente citada.

O estudo de (Nallasamy e Envia, 2005) também destaca que o maior desafio
em relacdo aos ruidos de motor é a previsdo de ruido de banda larga No caso ele
utiliza o0 modelo citado anteriormente, e através de uma simulagdo RANS computa a
turbuléncia do escoamento. No caso sao feitas comparacdes dos resultados obtidos
com resultados experimentais obtidos em tlinel de vento. Os resultados finais
mostram que é possivel o uso das informagdes de turbuléncia obtidas de dindmica
dos fluidos computacional para predi¢ao de tal tipo de ruido.

No caso estudado por (Evers e Peake, 2002), sao consideradas uma
cascata de aerofélios, sem arqueamento e sem espessura, contrapondo o uso de
placas planas ao uso de perfis aerodindmicos para predicées de ruido. Sua
conclusao é que tais parametros séo significantes quando se deseja uma analise de
ruido tonal, no entanto se tornam praticamente indiferentes no caso de ruidos de
banda larga. Dessa forma, é verificado que as simplificacdes utilizadas nos modelos
analiticos anteriores ndo introduzem erros significantes na analise.

Analisando os trabalhos (Nallasamy e Envia, 2005) e (Ventres, C. S,
Theobald, M. A e Mark, W.D, 1982), é possivel notar que a diferenga esta no modelo
de turbuléncia adotado. (Nallasamy e Envia, 2005) assume que a distribuicdo de
turbuléncia consiste em duas partes: uma é a turbuléncia média ingerida pelo fan e a
outra é a distribuicdo Gaussiana que representa a variacdo devido a cada pa. No
desenvolvimento da teoria original, (Ventres, C. S, Theobald, M. A e Mark, W.D,
1982) utiliza apenas a parcela Gaussiana da turbuléncia, e isso gera uma queda
muito rapida no perfil de turbuléncia uma vez que a Gaussiana tende a zero distante
da linha de centro. O caso estudado por (Jurdic et al., 2010) utiliza uma abordagem
similar a de (Nallasamy e Envia, 2005), e os resultados sdo comparados com o rig
de fan da DLR. Similarmente a turbuléncia é calculada por simulagio do tipo RANS,
e é modelada como uma turbuléncia de fundo mais a turbuléncia periédica (de perfil
Gaussiano). Neste caso, além da comparacgao entre os resultados finais acusticos,
também é comparada a turbuléncia obtida pela simulagdo RANS com medidas da
esteira por fio quente.

Em acordo com o dito anteriormente pelas fontes citadas, vale ressaltar que

diferentes métodos vém sendo estudados para predigao de ruido de banda larga em
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motores turbofan. Diferentes abordagens vém sendo praticadas, elas sdo tedricas,
experimentais e numéricas. As solugdes analiticas ficam restritas devido a uma
simplificacdo da geometria e do escoamento. Métodos como DNS e LES ainda sé&o
muito caros computacionalmente, o que torna muito custoso para aplicagbes
comerciais. Os métodos experimentais servem atualmente para dois fins, que é tanto
elucidar o ruido de banda larga, o qual é menos entendido que o tonal, e validar os
métodos numéricos. Uma abordagem interessante pode ser uma abordagem mista,

entre métodos analiticos e métodos numéricos.

1.3 O ADVANCED NOISE CONTROL FAN (ANCF)

Para os estudos foi detectada a necessidade de escolha de uma plataforma
de ensaios para comparacao entre os dados calculados através de método proposto
e resultados conhecidos.

Duas plataformas foram estudadas, uma dela é o RIG Proband da DLR
localizado na Alemanha (Figura 1.2). Tal rig € de duto longo e tem por objetivo
prover dados para estudos paramétricos, em um duto de escala real. Além disso,
com tal rig, a DLR busca a validacdo de estudos numéricos e semi-analiticos. Tal
plataforma se enquadraria a proposta do estudo proposto neste trabalho, no entanto
nao existe dados referente a geometria e resultados obtidos. Desta maneira optou-

se por alternativa que é o rig da NASA.

Mbladed rolor

2 amman Somepad o Conbns

Figura 1.2- Rig Proband DLR de Duto Longo



INTRODUGAO

Figura 1.3 — Rig NASA ANCF de Duto Curto

O trabalho (Loew et al., 2006) apresenta o ANCF, acrénimo de Advanced
Noise Control Fan, que € um banco de ensaio para avaliagdo de novas técnicas de
reducao de ruido e um dispositivo para fornecimento de dados para comparacao de
cédigos computacionais. O ANCF é um fan encapsulado de didmetro 4ft que
possibilita uma série de ajustes. Diferentes configuracbes de estatoras podem ser
montadas no hub de tal fan. Além disso, tal dispositivo é equipado com um Sistema
Rotating Rake, o qual possibilita a medi¢do dos modos de duto. Para analisar como
um proposto conceito de reducédo de ruido altera o desempenho do fan, é possivel
realizar medi¢gées da vazdo, o trabalho (Bozak Jr. , 2009) relaciona a vazdo a
pressdes estaticas medidas na parede. As medidas acusticas realizadas neste

banco de ensaios foram publicadas em (Sutliff et al., 2009).

1.4 OBJETIVO DO TRABALHO

O objetivo de tal trabalho é a reprodugdo da Teoria desenvolvida em
(Ventres, C. S, Theobald, M. A e Mark, W.D, 1982) através da escrita de um cédigo
numérico apropriado. Dessa maneira, busca-se a reproducdo do ruido gerado
através da interacdo entre a esteira turbulenta do rotor e a aleta da estatora
utilizando o cddigo citado. Além disso, conforme (Nallasamy e Envia, 2005),
pretende-se expor a utilizagdo de métodos numéricos simplificados para obtengao
das caracteristicas de turbuléncia.



De tal maneira, busca-se um método rapido e de baixo custo que atenda as
necessidades das etapas iniciais do desenvolvimento de projeto de motores de
turbofan, e a0 mesmo tempo consiga captar efeitos de variagdes de projeto, como
por exemplo, mudangca no numero de pas, distAncia entre rotor e estator,
enflechamento do estator, entre outros parametros que possam influir na geracao de
ruido.

Assim o objetivo do trabalho, é o desenvolvimento da Teoria de Ventres,
tomando proveito dos avangos computacionais e a analise do ruido de banda larga
advindo da interagdo da esteira turbulenta do rotor interagindo com a aleta da
estatora do ANCF baseado em tal teoria e na obtengdo de caracteristicas de
turbuléncia obtida através de simulagao RANS.

Finalmente busca-se a validacdo do cédigo desenvolvido através dos dados
publicados previamente. A plataforma de validagao escolhida (conforme mencionado
anteriormente) foi o ANCF, desta maneira, objetiva-se que os resultados obtidos pela
utilizacdo da teoria supracitada sejam condizentes com os resultados obtidos

experimentalmente.

1.5 ORGANIZAGAO DO TRABALHO

O trabalho inicialmente visa demonstrar os métodos e teorias utilizados e em
etapa posterior, apresentar e discutir os resultados obtidos.

A primeira se¢éo é uma descricao da formulagcdo matematica utilizada para a
propagacao de ruido no duto. Além do duto de secdo anelar, que é o utilizado no
problema, mostra a propagacao do ruido em outros tipos de duto, como um duto de
sec¢do transversal retangular ou cilindrica, que sdo importantes para elucidar
conceitos basicos.

No segundo passo, é explicada a teoria de geracdo de ruido aeroacustica.
Ou seja, como é gerado o ruido uma vez que a turbuléncia incide em uma
superficie. Assim, com o ruido gerado, e os conhecimentos apresentados na secao
anterior, é possivel saber como o ruido gerado pela interacdo da esteira turbulenta

se propaga pelo duto.
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As duas secdes seguintes discorrem a respeito da parte mais pratica do
trabalho. Sendo a primeira a respeito do codigo computacional criado, o que em
andlise simplista pode ser considerado como a simples implementagao numérica
da teoria desenvolvida nas seg¢des anteriores. Dessa forma, tal segao explica a
l6gica de programacdo utilizada e as simplificagdes necessarias adotadas.
Também sao abordadas as entradas e saidas esperadas do codigo computacional
gerado. A secdo seguinte mostra a obtencdo das caracteristicas de turbuléncia,
utilizando software de simulagcdo comercial. Tal etapa é a obtengdo de um dos
parametros de entrada necessario para o cédigo computacional desenvolvido.

Finalmente, sdo apresentados os resultados obtidos. Tanto os resultados da
simulagdo numérica quanto a apresentagao da teoria analitica se encontram em tal
secdo. Nesta secdo, também estd a comparacao com os resultados experimentais
no caso final, e comparacdo intermediaria com outro software desenvolvido

previamente.
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2 ACUSTICA NO DUTO
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2 ACUSTICA NO DUTO

Como citado anteriormente, o objetivo de tal trabalho é a criagdo de um
modelo semi-analitico, em que a parte da geracao de ruido e propagacdo do mesmo
seja abordada de forma analitica. Nesta sessdo do trabalho sera feit a abordagem
da propagacao do ruido em duto.

Aqui se encontra localizada a primeira simplificacdo adotada. O
encapsulamento do motor turbofan serd modelado como um duto anelar de paredes
rigidas, sendo a parede interior representativa do hub e a exterior representando o
shroud, como sera mais bem detalhado em sessdes posteriores. Além disto, o duto
considerado sera infinito, isso para ignorar as reflexées que ocorreriam nos extremos
do duto.

Tal sessao ira discorrer sobre a teoria de propagagao acustica modal em
duto, inicialmente cilindrica e retangular, conforme teoria desenvolvida em (Rienstra
e Hirschberg, 2011). Entao a teoria sera extrapolada para dutos anelares, conforme
a teoria desenvolvida em (Ventres, C. S, Theobald, M. A e Mark, W.D, 1982).

2.1 FORMULAGCAO GERAL

A solucao de equacdo de Helmholtz para uma sessao transversal de um
duto pode ser obtida por meio de uma familia de solugées chamada modos. Os
mesmos estao relacionados ao operador de Laplace bidimensional que atua sobre a

sessdo transversal.

2.1.1 Acustica no Duto de sessdo Retangular

Apesar do duto retangular ndo estar diretamente relacionado com o
problema estudado, o desenvolvimento da teoria em relagdo ao mesmo é feito para
apresentacao de conceitos preliminares. O caso inicial serd a andlise de um duto

prismatico, sem escoamento.
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O sistema de coordenadas aqui utilizado é cartesiano, e seguido de acordo
com a Figura 2.1Figura2-1Figura2-+. A equacgao harménica de onda, que também
€ conhecida por equagao de Helmholtz (HAZENWINKEL, 2001), pode ser escrita

como na Eq.(2.1).

o’p 9%p 9%p
ﬁ+0_}12+ﬁ+k2p=0 (21)
x z

Figura 2.1-Duto de Sessiao Transversal Retangular
As condicbes de contorno expressas em Eq.(2.2) também devem ser

satisfeitas. Levando a Eq.(2.3)emx =0ex =a,eaEq.(24)emy=0ey =b.

{ux(O, v,z)=0
u(a,y,z) =0
2.2
uy(x,0,2) =0 (2-2)
uy(x,b,z)=0
d
—p=0emx=Oex=a (2.3)
ox
% Gemy=0ey=h 24
gy = Oemy=0ey= (2.4)

Agora, assumimos que a solugado da equagao Eq.(2.4) pode ser obtida como
produto de trés fatores, cada um dependente de uma Unica coordenada, como
expresso em Eq.(2.5).
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p(x,¥,2,t) = px (), V)P, (2)T(t) (2.5)

Substituindo Eq.(2.5) em Eqg.(2.1), e aplicando algumas simplificacdes
algébricas, obtemos a Eq.(2.6). Examinando a mesma é possivel notar que os trés
primeiros termos sdo dependentes de Unica variavel, levando as equagdes de
Helmholtz unidimensionais. Tomando constantes que satisfagam a condigcéao
expressa em Eq.(2.7), entdo chegamos a equacdo de Helmholtz unidimensional
Eq.(2.8) que tem solugéo conhecida, e mostrada em Eq.(2.9).

1 d?p, 1 d*p, 1 d?p,
px(x) dx* =~ p,(y) dy? = p,(2) dz?

+k2=0 (2.6)
k2 + k2 + k2 = k? (2.7)

d?p
Tx + k)%px(x) =0

d°p
k dzzz

+ kgpz(z) =0

px(x) = Ae Jkx* 4 BelkaX
{py(y) = Ce /%Y 4 Be/kyY (2.9)
p,(z) = De /2% 4 Eelkzz
Substituindo as equacbées de Eq.(2.9) em Eq.(2.5), conforme Eq.(2.10), e
aplicando as condigdes de contorno nas paredes, chegamos em Eq.(2.11).
Utilizando (2.7) chegamos em Eq.(2.12). Finalmente substituimos em Eq.(2.10) para
obter a Eq.(2.13).

p(x,y,2,t) = (Ae™/** + Belkx*)(Ce™/*vY + Bel*yY)(De~Ikz2 (2.10)
+ Eelkz?)T (1) '

= mm, onde m é um inteiro

k.a
{ kyb = nm,onde n é um inteiro (2.11)
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(Y 4 (2 4k, = k2 (2.12)

a b
p(x,y,2,1t)
X [l
= T; nZ;J v Emén (cos (m;tx) cos (%)) (pmn+el'(wt—kzmn2) (2.13)

+ Pmn— ej(wt"‘kzmnz))

Neste caso ¢,, =1 param=0 e ¢, =2 para m > 0 cada termo na soma
representa uma onda ou um modo de duto, sendo os termos do primeiro parénteses
correspondentes ao autovetor da sessao transversal. O termo k., explicitado na
equacao Eq.(2.14), e é de grande importancia para o estudo chamado de niimero de

onda.
1

ey = (kz _ (%) _ (%”) )2 (2.14)

A importancia do niumero de onda se da uma vez que se o termo k., > 0, a
onda acustica se propaga pelo duto, e chamamos o0 modo de cut-on. Caso contrario,
ou seja, k,,, <0, entdo a onda acustica tem um decaimento exponencial ao longo

do eixo axial (x), sendo neste caso 0 modo chamado de cut-off.

2.1.2 Acustica no Duto de sessao Cilindrico

Para célculo acustico em duto cilindrico, ainda sem fluxo, é utilizada a
mesma abordagem do caso retangular. A Unica diferenga, € que outrora a
formulagdo da equagcdo de Helmholtz era em coordenadas cartesianas, e agora
serdo utilizadas coordenadas cilindricas, conforme Eq.(2.15). A Figura 2.1Figura
2-Figura2-1 representa tal duto e os eixos de coordenadas.
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Figura 2.2-Duto de Sessao Transversal Cilindrica

°p 1dp 10%p 03°p .,
et Rl = 2.15
or?2  ror r2dg? + 072 Tkp=0 ( )

Agora a condicdo de contorno é dada pela Eq.(2.16), e novamente
consideramos a solugdo de p, composta pela multiplicagcdo de funcdes
dependentes de apenas uma coordenada, assim como foi feito no caso anterior,

conforme mostrado em Eq.(2.17).

d%p B
o =0 (2.16)
p(r, ¢, z,t) = pr(N)py(@)p.(2)T(¢) (2.17)

Substituindo Eq.(2.17) em Eqg.(2.15), obtemos Eq.(2.18). Novamente
separamos as variaveis com dependéncia Unica, chegando as equagoes expressas
em Eq.(2.19).

19?2 10 1/1) 02 19?2
A Ry e B R S (2.18)
pr 0r* 1 or r?\p,) 0p* p, 0z*
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d?p

[ T+ kipa() = 0
d*p,
dg?

dsz 1dp7' 2 2 ké
4z Yy TP k _kz_r_z =0

+ k&py(9) =0 (2.18)

Novamente os termos dependentes de z e de ¢ sdo facilmente identificados
como a equagao de Helmholtz unidimensional, e assim sendo, sua resolugéo esta
expressa em Eq.(2.19). No entanto para os termos dependentes do raio (r) é
necessaria uma manipulagdo. Assim, inicialmente introduzimos o conceito de
ndimero de onda transversal EQ.(2.20), e substituimos tal nimero de onda
transversal na equacgao Eq.(2.18), obtendo a Eq.(2.21).

p,(2) = Ae k2% 4 Belkz? 519
Py(p) = Ce™Tko? + Delko? (2.19)
K2 = k2 — k2 (2.20)

d’p, 1dp ky\°
L (kg _ <7<ﬂ> _ (2.21)

A equacéo diferencial que se encontra na forma de Eq.(2.21) é conhecida
como equacgao de Bessel, e tem solugdo geral conhecida como expressa em
Eq.(2.22).

pr(r) = F]m(krr) + G Ny (k1) (222)

Os termos J,, e N,,, de Eq.(2.22) sao respectivamente conhecidos por fungéo
de Bessel e Fungdo de Neumann. Em r=0, apenas as fungbes de Bessel sédo
finitas, assim o coeficiente G deve ser igual a zero. Finalmente aplicamos a
condicao de contorno de EQ.(2.16), que resulta na EQq.(2.23). Discretizando

novamente os valores em modos, obtemos a Eq.(2.24).
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dJm(ky7) . _
—ar . = Jm(kya) =0 (2.23)
p(r,@,zt) = Z Amn\/ &m Jm (krmnT)cos(m ¢ (2.24)
m=—con=0 .

+ Om) Pmn+ e) @t=kzmn?) 4 pmn_ej(w”klmnz)

Na equagao (2.24) o termo k.., representa os valores discretos de k, que
satisfazem as condigcbes de contorno. Os termos k,,,, € A, €stdo expressos
respectivamente nas equagoes (2.25) e (2.26), sendo que o Ultimo é uma constante

de normalizagéo.

Kzmn = (k2 - k%mn)% (225)
1
1—-m?\2
A = ((krmna)z) (2.26)
m Jn(Krmna)

2.1.3 Acustica no Duto de sessao Anelar

Conforme citado previamente, o duto anelar é a aproximagao utilizada no
problema. O encapsulamento € modelado pelo anel externo e o hub modelado pelo

anel interno. O modelo de duto cilindrico é representado na Figura 2.3Figura
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Figura 2.3-Duto de Sessido Transversal Anelar

Neste caso, o desenvolvimento da teoria é idéntico ao do duto com sesséo
transversal cilindrica, sendo a Unica diferenga, a condicdo de contorno, agora

expressa pela equagéao (2.27).
@
or?
%
or?

r=a (2.27)
=0
r=b

Aplicando a condicdo de contorno a equacdo de Bessel que serve como
solucao do problema, chegamos a conclusao que os coeficientes F e G ndo podem

ser mutuamente iguais a zero. Entdo obtemos a equagéo (2.28).

' (k@) Npp/(kra)| _

G b) Ny (e byl ~ ° (2.28)
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3 GERACAO DO RUIDO
3.1 ACUSTICA DO DUTO

3.1.1 Modos Normais em um Duto Anelar

Os modos normais de um duto anular com paredes rigidas sao as solugdes
da equacao bidimensional de Helmholtz que tem a forma especial descrita na
sessao anterior. Definindo ¥(r, ¢), tanto como a pressao ou velocidade potencial
(Eq.(3.1)), entdo as derivadas radiais devem ser nulas nas paredes do hub e do

duto, e ndo podem ser A e B mutuamente zero Eq.(3.2).

W(r,¢) = f(r)e™? (3.1)
f) =P(Xr) = AJy(X1) + BNp (XT) (3.2)

Observando a equagao Eq.(2.28), percebemos que a mesma tem infinitas
raizes, para todo ndmero inteiro (m). A importancia dos modos de duto é que eles
podem ser utilizados para representar um padrdo de pressao que se propaga no
duto, e qualquer campo acustico no duto pode ser representado como uma
combinagao desses padroes.

A equacgao da onda no duto, contendo fluido se movendo com velocidade
axial é representada em Eq.(3.3). Assumimos a pressdo conforme o padrdo
representado na Eq.(3.4), e obtemos a solugao representada em Eq.(3.5). Isolando

em termos de Y é obtida a equagéo Eq.(3.6).

?p 1 /0 9\?
2 (= — = 3.3
Vp+6x2 c02(0t+U0x) p=0 (33)
p= lzb(X‘m,nr)ei(m(p_yx_(m:) (3.4)
Xmn = Y2+ (0/co + UY/c)?2 =0 (3.5)

22



1 {Mw w\* 2
Y.::EE TZT'i (Eg) = B* Xmn (3.6)

B=+1- M2 (3.7)

O conceito de modos cut-on e cut-off € aqui retomado para a escolha dos
modos que se propagam, agora no duto anelar. A equacdo mostra que Y é real

sempre que w é real e w/cy > Xy, .Se w é real, mas Cﬂ > BX, entdo Y é complexo
0

entdo o padrao de pressao adotado decai exponencialmente.

O padrdo de pressdo modal p = P(X,,,1)e!MP=Y*=®) pode ser imposto
como forma geral do campo de pressao acustica no duto. Assim, se multiplicarmos o
padrdo por uma fungdo arbitraria de w (digamos 5m,n(w))’ integrarmos na frequencia
(w/2m) e somar em m e n, temos a equacgao Eq.(3.8) e sua transformada de Fourier

Eq.(3.9).

. d
PG = D Y W) [ By p@)etmeren 22 38)

BE0) = ) ) By @ (K ar)e 60 (3.9)

3.1.2 Fluxo de Energia Acustica

Em um duto com escoamento a uma velocidade uniforme axial, a
intensidade acustica instantdnea é dada pela equacdo Eq.(3.10). Nas equacdes
Eq.(3.11) e Eq.(3.12) sao representados os padroes de pressao e sua transformada
de Fourier, enquanto nas equagbes Eq.(3.13) e Eq.(3.14) é feito o0 mesmo com a

velocidade.
M
1=+ MYpu+ [—] P2 + pocoMi2 (3.10)
PoCo
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PR w) = Jp(f, t)eivtds (3.11)

d
p(i ) = f 5(5(’,(4))9_"‘”% (3.12)
U w) = j u(@ et dt (3.13)
u(¥,t) = fﬂ(f, w)e‘i“’t(;—: (3.14)

A intensidade pode ser escrita como a inversa da dupla transformada de
Fourier Eq.(3.15), e tanto p (X, w), quanto u (X,v) podem ser escritos na forma de
somas de padrbes modais de pressao, como na etapa anterior representada por
Eq.(3.16) e Eq.(3.17).

I = f ] {(1 + MAP(R, 0)T(R V) + [pf’—co] 5 W)P(E,v)

o (3.15)

. w av

—r= —rz —i(w-v)t ___ "

+ pocoMu(x, w)u(x, v)} e 57 o

PG W) = D) By (@YX r)elm1) (3.16)
m n

WE) = D) T (VP iyl 619 (3.17)
m n

Os coeficientes p,, , (w) € Upn(w) N30 sdo independentes e podem ser

relacionados pela equagdao do momento Eq.(3.18). Realizando a substituicdo nas
equacgdes anteriores, chegamos em Eq.(3.19).
0 0 10
u u p —0
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Apn(w)
poU Pmn

am,n((‘)) =-

Amn(©) = Sy

(3.19)

(3.20)

Assim, a intensidade pode ser escrita em termos de 5m_n (w) (Eq.(3.21)), e

para obtencdo da poténcia sonora é necessario uma integracdo na secao

transversal do duto, conforme Eq.(3.22). Durante um periodo, a poténcia média é

obtida através da Eq.(3.23).

- Z ZZ Z W Kiar)e ™08 [[ M2 MDD

dw dv

+ Ay (@) A (1)} U@ YNNG (@), (V)

Power

- f " f 2n1rd¢dr
ru Jo

dw dv
+Amn(w)2]e [i(Y(@)-Y(W)x]-[i(w— V)t]pmn(w)pkl(v)

21 21

- dw
(Power) = fS(w)—

n(rn - THZ)ZZ H[Mz (1 + M2 Ay p (@)

F An @), ()2
mn mno 2T

(3.22)

(3.23)
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(2 — 12
S() = %ZZ[W — (14 MDAy ()

(3.24)
+ Ay (@2, (@)
_ iMZﬁ4 (w/U)kpn(w)
[M%2 = (1 + M) Apn(@) + Apn(@)?] = lo/ee T Mk ()] (3.25)
k(@) = {(@/c0)? = (1 — M2)2X, )2 (3.26)

3.1.3 Modos Acusticos de Duto Excitados por Cargas Flutuantes na Estatora

Nessa parte do trabalho, desejamos obter equagbes que relacionam os
modos acusticos as cargas na estatora. A equagao inicial Eq.(3.27) vem do livro
(Goldestein, 1976).

p(%,t) =j JVG(J?,f/,t—T)f(fl,r)ds(fl)dT (3.27)
S(7)

Tal equacgéo fornece a flutuacdo de pressao p(X,t) em qualguer ponto ¥ do
duto, em termos da forca por unidade de area f exercida pelas pas no fluido. Nesta
equacado G(x,y,t —1) é a fungdo de Green no tempo para um duto anular de
paredes rigidas. Se introduzirmos coordenadas cilindricas onde X = (r,x,,¢) €

y= (r',y,d"), G, ¥y, t — 1) pode ser escrita segundo Eq.(3.28).

G, y,t—1)
_ —_12 Z Y XD Emnt) imigty [ L iwt-nivmi-m g, (3-28)
4mi r Ko
m n

Assumindo o fluido inviscido, a forga f sera normal a superficie:f = pn. E

substituindo, obtemos a Eq.(3.29). A integral deve ser considerada nas duas faces
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de cada palheta. Chamando a face superior de + e a inferior de -, e considerando as

mesmas muito finas, temos a equagao Eq.(3.30)

p(3,0) = f f RGVCE, 5, ¢ — Dp(F,D)ds(F)dr (3.29)
S(@)

P47y + PR = (py —p) 7 (3.30)

O vetor # é um vetor unitario, normal no meio da superficie da pa. Se
definirmos Ap = (p. —p-), entdo a integragdo fica automatica sobre as duas
superficies, o que é representado pela Eq.(3.31).

P& ) = f f AGVCE, 3.t — DAp(F,0)dS(F)dr (3.31)

Sm

Estamos interessados no espectro de frequéncias, entdo é conveniente
calcular a transformada de Fourier da equagédo. Para isso realizamos a seguinte
mudanca de varidveis: ¢ = ¢’ —Qr, assim a ordem das integracdes podem ser

invertida. Realizando a integragdo em 7,chegamos em Eq.(3.32).

+o00

J Ap(', 1) ei @~V qr = Ap(Y', w — mQ) (3.31)

—00

p(¥%, w)

m

i 1 -, i r_
= 2 D ()l Y0 o [ () RG] (332
mn
n Sm

—mQ)dS(y)

Notamos que a pressao tem o mesmo padrdo discutido anteriormente, e
escrevemos Eq. (3.33). O termo 5m,n(“’) é explicitado naEq. (3.34).

P @) = ). ) By (@K r)el M1 (3.39
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1 .
_ _ Nz [e-ime'-Yx) A5 (3
B (@) _Zirkmnsf Y (X Ve G

- mQ)dS(y)

E necessario realizar a integragdo por todas as pas. Assim seleciona-se uma
pa arbitraria e denomina tal p4 com o nimero 0, e as outras pas sao s=1 até s=V-1.
A pressao na pa s é dada pela representacdo de Eq. (3.35), onde y, é representado
em Eq. (3.36). A contribuicdo de todas as pas é dada pela Eq. (3.37).

Aps (Yo, @ — mQ) (3.35)

Yo=("y1,9") (3.36)

_ 1 ol . r_ N
pm,n(w) = W J Ym (Xm,nr’) n(yo)V[e i(m¢ YYI)]{Z Apg (}’0, w
mn $o S (3.37)

121tms

—mQ)e” B dS(y,

O vetor normal na pa de referencia é 7= (0,—seny,—cosy), €

consequentemente chegamos a Eq. (3.37a).

. ’ im . ’
(Fo)V[e~{me'=Yy1)] = (7 cosy — i Ysen )() eime’ —Yy) (3.37a)

Para facilitar a integracdo sobre a superficie é inserida a coordenada z' que
varia de z' = —b, no bordo de ataque até z’' = b, no bordo de fuga. Como o interesse
€ no som gerado pela estatora, substituimos B por V, a velocidade é nula, assim:
Q =0, finalmente substituimos y = —6.Temos a equagdo correspondente Eq.
(3.37Db).
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P, (W)

mn

Td

1 m ,

= 2Tk, f Vi (Xmar") (FCOSQ
Th

(3.37b)

V-1
iz +b 12mms . m
RO2~ 5 LZUmS | (Y cos 6—rysend
+ Y sen 9')el(R62 Y51)j ZAPS(VI,Z',w')e V| ol (Y cosO—7sene)
-b
s=0

3.2 RESPOSTA EM CASCATA DA ESTATORA

A distribuicdo de pressao pode ser obtida dividindo o estator em uma série
de “fatias” e calculando a pressdao em cada uma dessas fatias como se fosse uma
cascata linear de placas planas.

A velocidade relativa as palhetas da estatora é considerada uma flutuagao
randémica ou deterministica i (r, x4, x,,t) imposta ao escoamento nominal U, (1),
que é fungdo do raio somente. Estamos interessados apenas na flutuagao que é
devida ao carregamento da pda, ou seja (em aproximagao linear), apenas estamos
interessados no componente de velocidade normal as palhetas, digamos w(r, X, t).
Tal componente de velocidade pode ser expresso de acordo com Eq. (3.37c).

, A d?k do
w(r, %, t) = jﬂw(r, kw)e (k t)mﬁ (3.37¢)

No sistema de coordenadas adotado, os pontos do meio da corda sao (0,sh),

sendo s qualquer nimero inteiro. A velocidade normal que existiria se ndo houvesse
pas é encontrada substituindo: ¥ =z¢+sh na equagdo anterior. Onde ¢=

(cosy, seny) é um vetor unitario direcionado ao longo da corda da pa, e h = (0,h) é
o vetor de separacdo de duas pas vizinhas. Com relacdo a a velocidade, se nao

houvesse pas, teriamos Eq. (3.37d).
w(r,z¢ + sﬁ,t) = eiskh ﬂj

Como as pas sao impermeaveis, elas induzem uma velocidade adicional que

o\ ey A2k dw
(r, k, w)ei(ki-0t) G (3.37d)

)

cancela a velocidade normal de entrada nas pas. Essa velocidade induzida é

associada com a distribuicdo de pressao que é continua, exceto nas pas onde ha
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descontinuidade, digamos que exista Apg (1,z,t). O problema de calcular a
descontinuidade de pressdo na corda (ou pressure loading) em uma cascata de pas
expostas a um fluxo normal de velocidade pode ser reduzido a solugdo da equacgéao
integral Eqg. (3.38a).

b dy

KC(Z - )’)APS(T, }’)— (3383)
b

o UTVI% (7,.’ ;’ w)eiﬁ(zc?sfl) — f p

Normalizando a equagédo integral, dividindo ambos os lados por

Po Urvév(r, k, w)e“ﬁ, temos Eq. (3.38b).

Aps(r, y)e iskR | dy

- (3.38b)

b
eik(ze) = f KC(Z—y) = =
-b poUrvT/(r, k,w)

Nessa equacdo K. é chamada de funcdo Kernel. Assumindo que a
quantidade em parénteses é independente de s, entdo utilizamos Eq. (3.39). Assim

obtemos a distribuicdo de pressao na corda Eq. (3.40).

A : —iskh .
% = f(r 2% ) (3.39)
Po Urlf/(r, k, a))

Mps(r, 2.k, @) = poUyw (1, k, @) f(7, 2,k w)eiskh (3.40)

Como o problema é assumido linear, a distribuicdo de pressao devido a um
fluxo qualquer de velocidade pode ser obtida multiplicando a equagao anterior por
e~ g integrando em w, k4, k,, chegando em Eq. (3.41).
dw d%k

Dps(r, 2.k, w) = poUy jﬂ w(r k) f(rz E,w)eisr‘ﬁ_i“’t%(zﬂ)z

DM

(3.41)

Para referéncia futura, é importante notar que w(r, ﬁ,w) é a transformada
tripla de Fourier na entrada da estatora, representada em Eq. (3.42). Como a
velocidade é necessariamente periddica em x,, w(r, X, t) pode ser escrito como série
de Fourier Eq. (3.43). Sendo w,, explicitado em Eq. (3.44).
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v%(r, ko) = ﬂj w(r, % t)el@t-Kiq2xdt (3.42)

nx,
)

WA 6 = ) w3, D' (3.43)
n

1 +mr
. NX
Wy (1, x,t) = o f w(r, X, t)e_‘(Tz)dx2

—7nr

(3.44)

3.3 TURBULENCIA DA ESTEIRA DO ROTOR

3.3.1 Modelo de Turbuléncia

Rotor Estatora

Figura 3.1-Rotor e Estatora em Fatias
A figura mostra uma fatia da secdo aberta do conjunto formando duas
cascatas lineares. O eixo (x;,x,) é fixo na estatora, enquanto o eixo (X;,X,) se
move com o rotor. A equagao que relaciona os eixos € Eq. (3.45).
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X =%+D+ Qrte, (3.45)

O vetor D se extende da péa de referéncia no rotor até a palheta de referéncia
na estatora. Tais referéncias podem ser escolhidas arbitrariamente. Na Figura
3.1Figura—3-1Figura—3-1, as linhas de centro da esteira sdo marcadas como linhas
pontilhadas, e fazem um angulo ycom o eixo de rotagédo do rotor, o vetor 7 € normal
as linhas de centro da esteira, e assim, utilizando como referéncia o eixos X, tém
coordenadas (—seny, cosy). E importante ressaltar que as definicdes de 7 e y, sdo
diferentes das apresentadas anteriormente.

O modelo matematico da esteira turbulenta pode ser descrito como segue: a
velocidade do fluido vista nas coordenadas rotativas tem assumida a seguinte forma
da equacao Eq. (3.46).

w(r,X,t) = &,WF(X)g(r,X — Wt) (3.46)

E conveniente expressar a fungdo F na equagdo anterior, como uma série
infinita de funcbes que representam a variacdo da intensidade de turbuléncia em

uma das esteiras Eq. (3.47). A distancia normal entre esteira é: 2rnrcosy/B.

F(%7) = Z (Xn mhcos){) (3.47)

dcosy
f (X) O (3.48)

Na equacdo Eq. (3.48) y = X7 e 6 é definido de forma que: ff(%) dy = 6.

Como F()?r‘i) € uma funcao periédica, ela pode ser expressa como uma série de

Fourier Eq. (3.49).

. B . (SB6\ _ISB_zn
F(X7) = EZ F(5) ereor (3.49)

E f(a) é a transformada de Fourier da funcdo f(x), representada na

equacao Eq. (3.50).
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fla) = J f(x)ei**dx (3.50)

A fungéo g(r,)? — Wt) € uma funcdo randdmica estacionaria em respeito a
variavel espacial X A funcao de correlacéo ¢, Eq. (3.51) assim é funcdo de X-Y, e
nao de X e Y separadamente. Utiliza-se r = %(r1 +1,).

w(r, X —Wt)w(ry, ¥ — Wt)) = ¢, [X =Y — W(t - 1),Ar] (3.51)

lsz

bw (X, or) = qum (3.52)

Os coeficientes ¢, sdo proporcionais aas transformadas de Fourier na
funcdo nao periédica qb()?, Ar), definidas em Eq. (3.53). Levando a Eq. (3.54) e Eq.
(3.55), finalmente as transformadas de Fourier sdo dadas em Eq. (3.56).

o(X,Ar) = ¢, (X, Ar) se |X,| < nr

. (3.53)
¢(X,Ar) =0 se |X,| = nr
1 .
¢m = 2_¢(X1! ’ ) (354)
bw (X, Ar) = Z ¢(X1. Ar)elmrx (3.55)
PN 1 2,5
bw(4,4r) = ;Z ¢ (4, 8r)8(A; — ?) (3.56)

3.3.2 Espectro de Frequéncia dos Numeros de Onda

Para calcular o espectro de poténcia gerado pela interacdo da esteira
turbulenta do rotor com o estator, devemos calcular o valor do nimero de onda da

esteira, como espectro na frequéncia para um referencial ndo rotativo Eq. (3.57).
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(W(ry, k, )W (ry, K, v))

:ﬂj ﬂ w(r, X — Wt)w(r, Y (3.58)

_ WT))eia)t—ivr—iﬁ)?+i1?)7d2xd2yd.[dt

O valor esperado da esteira turbulenta é apresentado em Eg. (3.58).
Assume-se r; = r, = r, exceto em Ar, substituindo a equagéo anterior e mudando as
variaveis de integracao para Xe ¥, conforme Eqg. (3.59). Introduzindo uma segunda
mudanca de variaveis Eq. (3.60), a integracdo com respeito a t e 7, pode ser
realizada explicitamente, conforme Eq. (3.61).

(W(rl,)? — Wt)w(rz, W‘r))

3} . L. (3.58)
= e2W2F(Xn)F* (Y1) pw|[X =Y — W(t — 1), Ar]
X=%+D=0qrté,
" - (3.59)
Y=9+4+D=0Qrté,
E=X-Y-W(t-1 (3.60)

(%(rl,ﬁ, w)\%/(rz, I?, v))

= (2m)?8(w — Wk + Qrk,)s(v — Wk

+Qrk2)ffﬂ F[(¢ (3.61)

- o2

+ }—,’)r—l»]F*(?ﬁ)q)(g)ei(z?—%)y—ikfdzgdzy’ei(z?_%)ﬁ
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Introduzindo a variavel U} = W — Qré,, substituindo F(?ﬁ), e rearranjando,

obtém-se a equacéo Eq.(3.62).

(W(ry, k, )W (ry, K,v))

(2neWWB<$)2
——(w

—mzz EE) (e a e
mB

ﬁ’,Ar) olv—w—-9(-m)B]6 [E
rCosy

B _) (YZCOSI;B ] Z S - mb)

3.3.3 Velocidades Espectrais da Esteira Turbulenta em Coordenadas
Rotativas e o Rotativas.

A velocidade R.M.S. da esteira turbulenta pode ser calculada multiplicando a

equacgao anterior por (Zn)se"("“")”i@"?)’? e integrando sobre v, K e k, resultando
em Eq.(3.63).

(W2(r, x,t))
_ (e,WB6)? mBé& IBS\ Wm-DB (2, Byivia-mpe " 7 (7
= Q)3 Uﬂzzf ( ) (T) e Zd’(ks (3.63)
mB _ \dw
_ i 0)_
rcosy 2m

O numero de onda é definido pelas seguintes equagodes representadas em
Eq.(3.64).
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Uyks = w
_s+mB (3.64)

3.3.4 Modos de Duto Excitados pela Interagcao da Esteira com o Estator

Para descobrir a densidade espectral dos modos de duto excitados pela
esteira turbulenta colidindo com a estatora, utilizamos a transformada de Fourier da
amplitude complexa do modo gerado, devido a uma pressdo genérica no duto
Eq.(3.37). A densidade espectral do modo de duto (m,n) pode ser representada pela
equacao Eq.(3.65). O termo Cyy(r,w) é a integral da funcdo elementar de

carregamento na corda, representado por Eq.(3.66) e u por Eq.(3.37) .

Py (w)
Td
_ (PoEwBVS\? LiLyLy [ URW(r) m
_( 21 ) 4Fknm2f Up (r)r3 Yin(Xmar) (7C059
”1 (3.65)
2 L mB&\|* ~
+ Ysen6) BOIeu( o) Y Y |7 (22| $iuloda(aL) dr
mp q1
+b o  dz
Cun (1, w) = J f(r,z ke w)e = (3.66)
-b
m
u = YcosB — ?sene (3.67)

3.3.5 Fluxo Sonoro

O fluxo sonoro em um duto é dado por Eqg. (3.68), sendo que os coeficientes

Grn (W) € B, (w) sao representados Eq. (3.69) e Eq. (3.70) respectivamente.

_m(rg — 1)
S(w) = pO—U; Z Gmn (@) P (@) (3.68)
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+M?B* (w/U)kyn (@)

Crn(©0) = T e T Moy ()]

(3.69)

E possivel a introdugao do conceito de fluxo sonoro por modo pela equagéao
em Eq. (3.70). Assim, outra possivel representacdo do fluxo total é dada em Eq.
(3.71).

2_ .2
(@) =TT (@) B (@) (8.70)

S@) =) > Sn(®) @.71)

Durante o desenvolvimento computacional, foi optado pelo uso da
adimensionalizagao por p,c3r;, chegando em Eq. (3.72) e finalmente a equagéo Eq.
(3.73) em que foi baseado o cédigo desenvolvido.

S(w) Z Smn (@)

(3.72)
PoCiTy PoCTy

Smn(w)
PochT

}? M (ewBV&)?L,L L, M3o? H 2
5( ) w 142 c _ f Zb (MTX) ( ) | ( w)l (m
647‘[4(1 — 0 )2k (Mt + Mk ) 0 x (3 )
) Enm T nm i .73

+ Ysen6)2 Z Z |f (mled)| $1 (ML) P2 (A5L5) dx_x

my g
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4 CODIGO COMPUTACIONAL
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4 CODIGO COMPUTACIONAL

O desenvolvimento do trabalho aqui descrito se deu por via da criacdo de
software que busca a resolucdo numérica das equacgdes descritas nas secdes
anteriores. Assim, sabendo as caracteristicas de turbuléncia da esteira do rotor,
aplica-se a analogia acustica e propaga-se em duto.

A lbégica de programacio utilizada tenta seguir o fluxo representado na

Figura 4.1Figura—4-1Figura—4-1. Em tal figura, mostra-se que os parametros de
entrada sdo as geometrias, tanto do rotor, bem como do estator e, além disso, a

caracteristica de turbuléncia obtida. Também é considerado parametro de entrada as
frequéncias minimas e maximas que se deseja calcular. O célculo é realizado para
vérias frequéncias baseado na geracido de ruido e na propagagdo do mesmo no
duto.

Para tal desenvolvimento foi escolhida a linguagem de programagao
FORTRAN, uma linguagem eficiente para computagdo numérica de alto rendimento,
tornando a mesma adequada ao tipo de problema tratado.

O compilador utilizado foi o GNU FORTRAN (GFORTRAN), que é um
compilador de cédigo aberto e gratuito. Tal compilador oferece suporte as versoes
mais modernas da linguagem e também torna possivel o uso de sintaxes mais

antigas como, por exemplo, o FORTRAN 77.
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Figura 4.1-Logica Computacional

4.1 MODOS DE DUTO

Conforme o demonstrado na secao 2.1 é possivel a percepgcdo da
propagacao de um modo de duto avaliando se o mesmo é cut-on ou cut-off. Dessa
forma a primeira estratégia adotada foi a definicio do numero de ondas.

Sabendo o nimero de ondas maximo para as quais haveria propagacéo
iniciamos dois “loops”, o primeiro nos modos azimutais (m) e o segundo interno ao
primeiro nos modos radiais (n). Conforme visto anteriormente, a somatéria em (m)
pode conter niumeros inteiros positivos e negativos, enquanto as em (n) apenas
contém nUmeros maiores que zero.

Dessa forma era calculado o nimero de onda de determinado modo (m, n),
caso fosse maior que o nimero de onda maximo para a propagacao, entdo o calculo

partia para o préximo modo. Dessa forma, a propagacao deixaria de ocorrer, quando
o modo radial (n) fosse é igual a 1, conforme Figura 4.2Figura-4-2Figura4-2.
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Figura 4.2-Propagacao dos Modos de Duto

42 CALCULO DO NUMERO DE ONDA

7

Para célculo do niumero de onda descritona secdo anterior, é necessario
retomar as condicdes de contorno do problema, conforme a equacdo Eq. (2.28).
Dessa forma, para cada modo (m,n) calculamos o valor do nimero de onda.

Nesse caso, conforme é possivel observar na equacdo supracitada, &
necessario o calculo das fungdes de Bessel e Newman necessarios. Para tal calculo
utilizamos a rotina descrita em (H. Press et al., 1992). Os valores obtidos foram
verificados utilizando o mecanismo de calculo online (WolframAlpha, 2013), e os
resultados foram verificados para 20 valores de cada uma das fungdes.

Para encontrar a solugao da equacao representada por Eq. (2.28), utilizamos
método iterativo. Dessa forma o valor inicial para iteragdo é a adogdo de um valor

inicial para k,,, = m, € incrementos de % quando n=1. Assim, até que o

determinante mude de sinal. Para valores de n # 1, prosseguimos da mesma
maneira, sendo que a Unica diferenca neste caso é a utilizacdo do valor inicial da
iteracdo que agora é o valor k,,,, de obtido para (n — 1).
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Uma vez conhecido o valor de k,,,,, também é possivel computar o valor das
constantes A e B, da equacéo Eq. (3.2), através da equacéo Eq. (4.1). Escolhemos o
valor mais adequado, tendo como critério o minimo valor da soma (4% + B?). Ainda
assim €& necessdaria uma normalizagdo dos valores obtidos para obtengdo do

resultado desejado da integral representada em Eq. (4.2).

(I

"~ N'(kmab)
i 4 BN Gknb) (4.1)
~ J'(kmnb)
k B=1
fall}rzn (kmnr)rdr = %(bz - az) (4.2)
b

43 CALCULO DO FLUXO SONORO

O fluxo sonoro (S,,,,) é calculado conforme mostrado anteriormente na secéao
3. Este é o ponto de maior diferenga entre o codigo escrito em (Ventres, C.S.,
Theobald, M.A. e Mark, W.D., 1982) e 0 aqui descrito. No programa desenvolvido 14,
é considerado que as distribuigbes de pressdo nao estaciondrias na aleta do estator,
tém dependéncia pequena da frequéncia e do raio, quando comparado com o
formato do modo de duto. Assim sendo, o método utilizado é a criacdo de uma
tabela com valores para a pressdo nao estacionaria na estatora, sendo calculadas
para uma discretizacdo de poucas frequéncias e poucas posicdes no raio.
Posteriormente os valores eram interpolados para os valores de interesse.

As limitagbes citadas se devem as restricbes computacionais da época que
0 codigo foi desenvolvido. Agora em posse de um maior recurso computacional, foi
escolhido utilizar a abordagem de calculo da pressao nao estacionaria para o
raio e frequéncia de interesse.

Dessa forma o codigo desenvolvido inicialmente era composto de duas
partes. A primeira calculava para algumas posicdes no raio e alguns passos na

frequéncia os valores da distribuicdo de pressao no duto, apenas para gerar uma
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tabela de valores, que seriam buscados posteriormente pela segunda parte do
cédigo, que calculava de fato a acustica do duto.

O programa aqui desenvolvido tem parte Unica e quando necessita de
valores para a pressao ativa uma sub-rotina que calcula a mesma para o valor exato
da frequéncia e raio utilizados. A precisdo aqui € aumentada, no entanto, o nimero

de vezes em que o célculo da distribuicdo de pressao é feito é maior.
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44 GEOMETRIA

Conforme destacado anteriormente, a geometria considerada para calculo
analitico teve que ser simplificada. Desta forma os parametros considerados sdo em
diversas posicoes radiais, os valores da corda, e o angulo da pa.

Assim, foi gerada uma tabela referente a geometria simplificada, que
contemplava tais par@metros, sendo o &angulo da pa em radianos, a corda
adimensionalizada pela corda da ponta da pa e o raio adimensionalizado pelo raio
do duto. No caso de estudo os valores da corda onde era calculada a pressdo nao
estacionaria, eram os mesmos utilizados para as entradas das caracteristicas de
turbuléncia. Dessa forma nenhuma interpolagdo de valores foi necessaria. Para
célculo do ruido gerado pela p4 como um todo basta a integragao no raio, conforme
mostrado em secao anterior.

A Tabela 1 mostra os valores utilizados para definicdo da geometria no
cédigo analitico, enquanto a Figura 4.3Figura-4-3Figura—4-3, mostra a simplificagéo

da aleta utilizada no cédigo analitico, fazendo assim sua representagéo grafica.

44



Tabela 1-Valores Utilizados Para definicio da Geometria do Rotor

R/Rauto C/Coonta O [rad]
0.3750 0.9977 0.2541
0.4065 0.9969 0.2430
0.4380 0.9961 0.2318
0.4692  0.9955 0.2205
0.5004 0.9949 0.2092
0.5316  0.9945 0.2011
0.5628 0.9940 0.1929
0.5938 0.9938 0.1833
0.6248 0.9936 0.1736
0.6562  0.9937 0.1641
0.6876  0.9937 0.1547
0.7189  0.9939 0.1449
0.7501 0.9941 0.1351
0.7813  0.9945 0.1253
0.8125 0.9948 0.1154
0.8438 0.9954 0.1057
0.8750 0.9961 0.0960
0.9063 0.9969 0.0863
0.9375 0.9978 0.0766
0.9688  0.9989 0.0671
1.0000 1.0000 0.0575
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5 FLUIDODINAMICA COMPUTACIONAL
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5 FLUIDODINAMICA COMPUTACIONAL

Para resolucdo das caracteristicas da esteira turbulenta do rotor, foi utilizado
o pacote comercial de softwares ANSYS®. Mais especificamente os softwares
ICEM® para geracdo de malha e o CFX® para resolugdo numérica do
problema.

Toda a simulacdo foi realizada em computador equipado com
processador Xeon® de 16 nucleos com 3.3 GHz e 96 Gbytes de memoria
RAM. O método aqui proposto visa a implementacdo de um modelo de baixo
custo computacional, dessa maneira, o préprio servidor foi utilizado para a
simulagdo ao invés de utilizar-se um cluster. Dessa forma foram adotadas

simplificagdes para que a solugdo se mantivesse rapida.

5.1 GEOMETRIA

Conforme citado previamente nesse trabalho, a geometria a ser utilizada é o
ANCF da NASA. Além dos trabalhos citados previamente, uma completa e
detalhada descricdo do mesmo pode ser encontrada em (Pereira Maldonado,
2011).

A geometria do mesmo foi inicialmente trabalhada utilizando software de
CAD 3D, exportada nos formatos STL e IGES para manipulagdo no software e
geracao da malha computacional. O trabalho com a geometria inicial consistiu na
divisdo da mesma em trés dominios, como serd mostrado posteriormente e
manipulacdo para trabalho em passagem Unica de p&. Além disso, houve um
trabalho de suavizagao das geometrias do bordo de ataque e bordo de fuga para
evitar problemas causados por descontinuidade da superficie durante a geracao da
malha computacional.

O ANCF possibilita uma variacdo de geometria, é possivel aumentar o
espago entre as aletas da estatora e mudar o nimero de aletas, bem como
modificar o enflechamento da mesma. A configuragcéo utilizada no presente estudo

considera a configuracdo com 16 pas para o rotor e 14 aletas para o estator. As

Figuras Figura 5.1Figura—5-1Figura—5-+, Figura 5.2Figura—5-2Figura—5-2 e Figura
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FLUIDODINAMICA COMPUTACIONAL

5.3Figura—5.3Figura—5.3 representam a geometria utilizada em vista isométrica,
traseira e frontal. E importante notar que na vista isométrica foi realizado um corte

no encapsulamento que permite a visualizagdo do eixo e das pas.

Figura 5.1-Vista Isométrica do ANCF
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Figura 5.2-Vista Traseira do ANCF
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Figura 5.3-Vista Frontal do ANCF

5.2 ICEM CFD®

O ICEM CFD® ¢ um software para geragdo de malha, voltado para os
softwares de fluidodinAmica computacional do préprio pacote de softwares
ANSYS®. Tal software é capaz da aquisicao da geometria, geragao da malha,
otimizagdo da malha, e ainda tem algumas ferramentas de poés-
processamento. Tais ferramentas ndo foram  utilizadas neste
desenvolvimento.

Apesar da capacidade de geragdo de malhas estruturadas, foi notado
que a utilizagéo de tal tipo ndo traria grandes beneficios. Assim sendo o tipo
de malha utilizado foi uma malha tetraedro dominante gerada
automaticamente pelo software. Depois de gerada a malha inicial, foi utilizada
a ferramenta para melhora da qualidade global da mesma, utilizando o valor
de 0,3 para a qualidade minima aceitavel.
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FLUIDODINAMICA COMPUTACIONAL

Foram geradas trés malhas diferentes para o problema. A primeira
representava o bocal de entrada do duto, e o refinamento mais importante foi
realizado na geometria relativa spinner do eixo do hub. A segunda malha
representava a geometria rotativa do problema, ou seja, basicamente o rotor e
sua regido do hub e shroud. Finalmente foi modelada a estatora, e o duto de
saida. O refinamento nessas malhas foi baseado no refinamento do bordo de
ataque e bordo de fuga do rotor e estator respectivamente, evitando que
houvesse na malha uma regiao serrilhada. As figuras Figura 5.4Figura-5-4Figura
54, Figura 5.5Figura—b5-5Figura—5-5 e Figura 5.6Figura—5-6Figura—5-6 mostram

respectivamente as malhas descritas previamente.

Figura 5.4-Malha do Duto de Entrada
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5-Malha do Rotor

Figura 5.

aida

Figura 5.6-Malha do Duto de S
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5.3 ANSYSCFX®

O ANSYS CFX® ¢é uma plataforma comercial para simulagédo
computacional em dindmica dos fluidos. O mesmo é capaz de realizar
diversos tipos de simulagao, como simulagdo aerodinamica, térmica, bombas,
turbina a gas, entre outras.

A simulacao feita no caso de estudo € do mesmo tipo que a descrita
no tutorial “14. Flow in an Axial Rotor/Stator” apresentado em (Ansys, 2012).
Assim sendo, foi utilizada a mesma forma de modelagem la descrita, a qual
sera explicada em tal sesséo.

5.3.1 Equagbes Governantes

O ANSYS CFX® utiliza a resolugao das equacoes de Navier-Stokes em
sua forma conservativa para obtencdo de seus resultados. Para
escoamentos turbulentos, termos médios obtidos através de modelos séo
adicionados a formulacdo.As equacgdes de transporte utilizadas sio as equagdes

da continuidade, equagdo do momento, e equagao da energia e quantidades de
turbuléncia.

5.3.2 Regime Permanente

As equagbes de Navier-Stokes sdo um conjunto de equagdes parciais, que
em geral ndo tem solugio analitica e descrevem os fendmenos de quantidade de
movimento, transferéncia de calor e conservagdo da massa. Nao havendo solugao
analitica, & necessaria uma discretizagcdo do problema para sua solugdo numérica.
Existem diversas técnicas para solugdo numérica nos cédigos de fluidodinamica
computacional, o ANSYS CFX® trabalha com a técnica dos volumes finitos.

O método dos volumes finitos para resolugdo de equagdes diferenciais
parciais divide a regido de interesse em diversas regides menores chamadas
volumes de controle. Para cada um desses volumes de controle uma solugao é
obtida de forma iterativa. Esse método utiliza o teorema da divergéncia, e as

integrais de volumétricas podem ser tratadas como integrais de superficie. Na
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pratica, o problema pode ser entdo tratado como fluxos nas superficies de cada
volume de controle. Esse método segue a lei da conservagao, entdo sabemos que
o fluxo deixando um dos volumes de controle € idéntico ao entrando no volume de
controle vizinho. Uma das vantagens de tal método é que o mesmo permite
formulagcdo relativamente facil, mesmo para problemas com malhas néo
estruturadas, que como mostrado na secéo 5.2 é o tipo escolhido para modelagem
do problema.

A definicao de regime permanente diz que as propriedades do escoamento
nao variam com o tempo. Normalmente o regime permanente necessita de um
longo tempo apos o inicio da agdo para ser atingido. O regime transiente pode ser
devido a uma condigédo inicial, onde o escoamento ainda ndo atingiu o regime
permanente, ou pode ser devido a uma caracteristica inerente ao problema
estudado, onde o regime permanente nunca é atingido.

O problema que estamos representando da esteira turbulenta do rotor,
atingindo a estatora do motor turbofan apresenta caracteristicas transientes. No
entanto, o problema foi modelado através do regime permanente. O resultado
esperado de tal modelagem é que exista um comportamento oscilatério na
plotagem residual. Modelando o problema de tal forma, conseguiremos um valor

médio no tempo.

5.3.3 Gas Ideal

As equacdes de transporte descritas anteriormente (se¢ao 5.3.1) necessitam
de uma relacdo constitutiva para poderem ser resolvidas. Tal relacido é advinda da
composicao do fluido utilizado. Basicamente necessita-se de equacdes de estado
para definicdo das caracteristicas de densidade e entalpia do fluido. Em caso bem
geral tais equacoes tem a forma geral apresentada em Eq. (5.1).

{p =pT) (5.1)

Cp=Cp (p,T)

No caso, cada diferente fluido teria uma lei de constituicio diferente, e

assim, o software possibilitaria escolha entre diferentes tipos de fluido, como: fluido
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incompressivel, gas real, ar a 25°C, agua, entre outros. O fluido escolhido para o
problema aqui estudado foi a representagao do ar como gas ideal.

O modelo de gas ideal € um conceito de géas tedrico que obedece a lei dos
gases ideais com uma equacdo de estado bastante simplificada. O ar pode ser
satisfatoriamente tratado como gas ideal, principalmente quando em altas
temperaturas e pressées moderadas, isso porque as forcas intermoleculares se
tornam menos significantes que a energia cinética e o tamanho das moléculas se
tornam menos significativos em relagdo ao espago entre elas.

A lei dos gases ideais, também é conhecida como lei de Clapeyron, e em
sua forma mais comum, relaciona a pressao e volume do gas com sua temperatura
e quantidade de substancia. Assim, as equagdes constitutivas utilizadas sao

apresentadas em Eq. (5.2).

_ WDabs
R,T

dh
Cp = ﬁ D)

5.3.4 Modelo de Turbuléncia

A turbuléncia apresenta grandes desafios em sua modelagem uma vez que
€ instavel e apresenta flutuagcbes varidveis no espago e no tempo. Entre as
caracteristicas da turbuléncia esta a multiplicidade das escalas, e podem ser
controladas predominantemente pela geometria em corpos rombudos ou pela
viscosidade em corpos pequenos.

Assim, utilizam-se modelos de turbuléncia, que apresentam a principal
vantagem de conseguir representar os efeitos da turbuléncia no escoamento, sem
a necessidade da resolugdo do problema nas escalas pequenas para prever as
pequenas flutuagdes turbulentas. Existem diferentes modelos de turbuléncia
criados para adaptagdo da turbuléncia ao modelo RANS (Reynolds Averaged
Navier-Stokes). Os modelos de uma equagao necessitam de uma relagdo entre a
escala de comprimento e a dimensao caracteristica do escoamento. Os modelos
de duas equagdes sao mais completos, provendo a escala de comprimento

internamente no modelo.
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Um dos modelos classicos de turbuléncia é o modelo k — . Tal modelo pode
ser utilizado para diferentes aplicacbes em CFD, e é considerado como modelo
industrial padrao. Tal modelo é estavel e robusto, e apresenta bons resultados. Os
modelos baseados em duas equacdes provém bons resultados para diferentes
aplicagdes como, por exemplo, escamentos sobre superficies curvas. No entanto
outros modelos baseados nos tensores de Reynolds podem apresentar melhores
resultados em problemas rotativos. Um dos principais problemas nos modelos
classicos de turbuléncia é a previsao da separagdo da camada limite em gradientes
adversos de pressao.

Os modelos do tipo k — w, sdo modelos mais modernos de previsdo de
turbuléncia, e adicionam precisdo no problema de separagdo da camada limite
através do modelo SST (Shear-Stress-Transport). Tal modelo apresenta vantagens
comprovadas quando ha superficies, no entanto em escoamento livre o0 modelo se
torna idéntico ao k —e.

Além dos modelos citados, que sdo baseados nas equacdes RANS, existem
Abordagens do tipo (Large Eddy Simulation) ou DNS (Direct Numerical Simulation)
que ndo necessistam modelagem da turbuléncia, uma vez que permitem
observagbes desses fendmenos de baixa escala. Esses métodos resolvem as
equagdes dependentes do tempo sem aproximagbes, e todas as escalas
envolvidas sdo calculadas (DNS) ou sao filiradas as escalas com tempos ou
comprimentos muito pequenos (LES). O grande problema de tal tipo de simulagédo
€ que elas requerem malhas muito refinadas assim como pequenas escalas de
tempo.

O software escolhido para modelagem do problema (ANSYS CFX®) é
capaz de trabalhar com qualquer dos modelos de turbuléncia tratados
anteriormente. Entre eles, foi escolhido o modelo SST. A escolha de tal
modelo baseou-se nos objetivos de resolugdo proposto. As abordagens
através de LES ou DNS requerem alto custo computacional, e seriam
capazes da previsdo direta do ruido gerado, o que foge ao escopo do
trabalho. Outra grande desvantagem dos métodos DNS e LES é que as
caracteristicas do escoamento podem ser simétricas enquanto as de
turbuléncia ndo sado, sendo necessaria a modelagem da geometria completa,
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néo podendo utilizar recursos de simetria. Assim, sendo a simulagdo SST
que se coloca como intermediaria, apresentando resultados mais acurados

que os modelos k — e sem que haja aumento intoleravel do custo computacional.

5.3.5 Dominios

No software as regides de escoamento ou transferéncia de calor sdo
chamadas dominio. No caso da modelagem aqui apresentada ela
simplesmente denota a delimitacdo da regido onde ocorre o escoamento.

Conforme é possivel notar na secdo que mostra o desenvolvimento
problema em trés dominios. O primeiro dominio representa a segéo de
entrada do duto, o segundo a se¢ao do duto que contém o rotor, € finalmente
o ultimo dominio, que representa as aletas da estatora e o duto de saida.

Alguns pontos foram relevantes nesta etapa da modelagem. O
primeiro se nota através do tamanho da se¢do. Conforme nota-se na seg¢ao

5.15-45-1, 0 numero de pas e aletas sédo 16 e 14 respectivamente. Sendo _

assim, para um ajuste perfeito da interface entre a os dominios seria
necessario que fossem modeladas meia geometria. A modelagem ideal
acarretaria em custo computacional excessivamente grande para o0s
objetivos do estudo. A aproximacgao feita utilizando-se de apenas uma pa e
uma aleta produz uma razao de 0.875, valor préximo suficiente do desejado,
além disso, como o fluxo acarreta a interface, é possivel que ocorra uma
aproximagado entre o fluxo que deixa a um dominio e entre no dominio
vizinho.

Quando escolhida a modelagem de apenas uma pa, foi necessaria a
escolha da interface entre as faces que compde a parede lateral do dominio.
Tal interface serve basicamente para fixar que acontegca 0 mesmo em ambas
as faces, impondo a condigdo periddica referente ao problema. No caso do

CFX essa interface é chamada de Rotational Peiodicity, e simplesmente

impde que as faces que contenham tal interface sejam mapeadas através de
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uma simples rotacdo através do eixo de interesse. Tal condicdo é
perfeitamente adequada para o tipo de problema onde se deseja a analise
de multiplas pas através de uma Unica passagem.

Como um dos dominios é rotacional, é necessario impor um modelo
de variagao de interfaces. Existem trés modelos disponiveis no CFX: Frozen
Rotor, Stage e Transient Rotor-Stator. A grande desvantagem dos dois
primeiros modelos € que os efeitos transientes ndo sdo modelados,
tornando-os ndo aplicaveis ao problema que buscamos resolver. Assim
sendo o unico modelo que leva em conta os efeitos da turbuléncia entre os
dominios € o modelo de Transient Rotor-Stator. A grande desvantagem de
tal modelo em relagdo aos anteriores € que 0 mesmo apresenta um custo
computacional um pouco maior, no entanto, para aperfeicoar a simulagao, os
valores iniciais da mesma foram ajustados através de uma simulagdo com o

modelo Frozen-Rotor.

5.3.6 Condigdes de Contorno

As equagbes que descrevem 0 escoamento apenas podem ser resolvidas
numericamente apés o estabelecimento de condi¢des nas fronteiras dos dominios
externos. E importante a definicdo de condicdes de contorno que reflitam a real
condicao do problema, uma vez que as mesmas determinam as caracteristicas da
solugcdo obtida. Problemas nas definicbes das condicbes de contorno podem
ocorrer quando tais sdo sobre ou sub-especificadas.

As condigdes de contorno possiveis de utilizacdo sdo Entrada (Inlet), Saida
(Qutlet), Opening (Abertura), Parede (Wall) e Plano de Simetria (Symmetry Plane).
Segundo (Ansys, 2012) existem diversas combinagdes que podem ser utilizadas
para a definicdo do problema, no entanto as mais robustas sédo: definicao da vazao
na entrada e pressao estatica na saida ou definicdo da presséo total na entrada e
vazao na saida.

Na modelagem foi adotada a condicdo de definicdo da pressao total na
entrada e da vazdo na saida. A entrada é a regido onde predominantemente a
direcdo do fluxo é entrando no dominio. A condicdo de saida é a regiao onde
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predominantemente o fluxo esta direcionado para fora do dominio. Tais condicoes
foram adotadas logicamente nas faces de entrada no duto de entrada e nas faces
de saida. Outra condigado de contorno foi a de parede, tal condigao foi utilizada nas
superficies das pas, na parede do encapsulamento e na superficie do eixo. Todas
as paredes foram definidas como sem escorregamento exceto a superficie do eixo
que foi definida como livre para escorregar. A condicdo sem escorregamento impde
que a velocidade da particula adjacente a superficie seja nula, enquanto a
condigao livre para escorregar deixa a superficie livre de qualquer forgca que se

oponha ao movimento da particula.

5.3.7 Processamento

O ANSYS CFX® possibilita a utilizagdo de processamento paralelo para
aperfeicoar a resolugdo numérica do problema. O processamento em
paralelo pode ser dividido de maneira basica em duas etapas, a etapa de
particionamento onde a malha computacional é dividida em um numero de
segmentos ou partigdes, e a etapa de processamento em si, onde cada uma
das particbes sera resolvida por um processador diferente, e um
processador definido como mestre sera responsavel pela integragdo dos
resultados.

O servidor utilizado para processamento do problema possui 16
nucleos fisicos e € equipado com a tecnologia hyperthreading. Tal tecnologia
foi desenvolvida pela Intel® para oferecer mais eficiéncia na utilizagéo dos
processadores. A tecnologiabusca utilizar as partes ndo aproveitadas de um
processador para criar uma nova unidade légica de processamento. Dessa
maneira, sdo simulados dois processadores l6gicos através de um Unico
processador fisico.

Através do uso do hyperthreading, haveria teoricamente 32
processadores disponiveis para processamento. A licenca do software
utilizada permite a utilizagdo simultdnea de no maximo 16 processadores.

Além disso, ndo ha uma otimizagdo do software para trabalho junto ao
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hyperthreading, e uma das questdes aqui levantadas é se seria de fato
vantajosa a utilizag&o da tecnologia.

Outro ponto de interesse aqui é saber qual o numero ideal de
processadores a serem utilizados. O processo de particdo pré-
processamento é algo ja relevante, uma vez que se o numero de elementos
for pequeno, o processo de particionamento pode levar tempo relativamente
relevante quando comparado com o tempo da prépria simulagao. E sugerido
no guia do software que seja utilizados no minimo 30000 nés por parti¢cao.
Outro problema é que a comunicacdo entre os processadores pode ser
lenta, levando um aumento de tempo que ndo compense a utilizagdo de
processamento paralelo. Outro ponto que pode ser relevante, é que com a
utilizacao de todos os processadores para resolugao do problema, o proprio
sistema operacional ter4d pouco poder de processamento para seus
processos internos, podendo tornar o tempo de simulagao mais longo.
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6 RESULTADOS E DISCUSSAO
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6 RESULTADOS E DISCUSSAO

Tal sessao sera dividida em dois grandes itens, o primeiro abordara os
resultados obtidos da simulacdo numérica (CFD), e a segunda apresentara os
resultados acuUsticos, bem como a sua comparagdao com resultados experimentais e
com codigos desenvolvidos anteriormente.

A sessdo relativa a simulagao numérica, inicialmente mostrara os resultados
de convergéncia de malha, os estudos realizados para definigio de melhor
abordagem de processamento, os critérios de convergéncia, os resultados dos
célculos de desempenho do fan, e finalmente os resultados da caracteristica de
turbuléncias necessarios para o calculo acustico. A sessao relativa aos resultados
aeroacusticos apresentara inicialmente a comparagdo entre o codigo aqui
desenvolvido e os resultados obtidos inicialmente para Unica frequéncia, apresentara
os resultados obtidos para o ANCF, e finalmente a comparacdo com os resultados

experimentais.

6.1 SIMULACAO NUMERICA

6.1.1 Convergéncia de Malha

Nesta etapa sdo apresentados os resultados relativos a convergéncia de
malha. Para tal convergéncia, utilizamos algumas medidas integrais e uma pontual.
Como parametro pontual, consideramos uma “probe” colocada em um ponto no duto
de entrada, localizada aproximadamente na metade do dominio e aproximadamente
na secao radial media. Como parametros integrais foram utilizadas as forgas na pa
do rotor nos trés eixos, a forga resultante, e a pressao integral calculada em secéao
na transicdo de dominios entre rotor e estator. Os resultados obtidos se encontram
na Tabela 2Tabela2Tabela-2. Para facilitar a visualizagao de tais resultados, foram

geradas as figuras Figura 6.1Figura-6-1Figura—6-1, Figura 6.2Figura6-2Figura 62 e
Figura 6.3Figura-6.3Figura-6-3 onde é possivel notar uma tendéncia convergente.

63



Tabela 2-Resultados de Convergéncia de Malha

N2 de Elementos [10/6] Fy F, F, Fres Pressaopobe Pressao)ntegral
0.98 -494 -0.82 -0.68 5.05 -0.0038 -0.1041
4.63 -441 -0.69 -0.84 4.55 -0.0113 -0.1275
7.32 -423 -0.66 -090 4.37 -0.0101 -0.1263
23.77 -3.88 -0.56 -1.03 4.06 -0.0115 -0.1233
28.17 -3.80 -0.54 -1.08 3.99 -0.0077 -0.1131
38.48 -3.63 -0.53 -1.11 3.83 -0.0062 -0.1086
47.49 -3.65 -0.52 -1.14 3.86 -0.0060 -0.1074
0.00
A mE " = . -
100 =
-2.00
E ® Fx
® -3.00
5 mFy
® A Fz
¢ X
4.00 >’< x % Fres
% b
500 @
-6.00
000 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 50.00

Elementos [106]

Figura 6.1-Covergéncia do Parametro Forca na Pa
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Figura 6.3-Convergéncia do Parametro Pressao Integral

Os erros maximos da malha mais refinada em relagdo a anterior sao
apresentados na Tabela 3Tabela-3Tabela-3. Podemos notar que o erro maximo é o

da Pressdo no Probe, que é o Unico parametro discreto. No entanto, tal erro se

65



encontra valor abaixo de 3%, o que pode ser considerado dentro dos limites
aceitaveis. Além, dos parametros citados foi gerado um plotagem sobreposta para
as diferentes malhas da distribuicio de pressdao no rotor, a mesma esta
representada pela Figura 6.4Figura—6-4Figura—6-4. Observando tal figura é possivel
notar que os resultados praticamente se sobrepdem, indicando uma tendéncia de

aproximacgao dos valores, conforme esperado.

Tabela 3-Erros de Independéncia de Malha

Erro [%]
Fy 0.57
F, 1.70
F, 2.43
Fres 0.69
Pressao probe 2.90
Pressao integral 1.14

1 F;\
':.\\
=
Sudinedeb gty : |

M Y
y

.

+0.98

¢
KY £}

2 4 ©4.63
$7.32

4

o
hd

&

Pressdo [Pa]

«23.77
-28.17

g o> .
g Poke.

+ 3848
47.49

L] .2 &4 06 08 i 12
Conda [-1]

Figura 6.4-Distribuicio de Pressao no Rotor
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6.1.2 Abordagem de Processamento

Conforme explicitado na secao 5.3.7 deste trabalho, a escolha da melhor
abordagem de processamento depende de uma série de parametros dificeis de
serem levados em conta isoladamente. Dessa forma foi realizado um estudo
bastante simples para determinacdo de qual seria a melhor abordagem para o
problema. Tal abordagem consistiu no teste com algumas iteragées para medir o
tempo que tais iteracdbes demorariam em diferentes configuracées de
processamento.

Os resultados apresentados aqui correspondem ao estudo de
processamento referente a malha mais refinada. Apenas esse estudo foi
apresentado uma vez que para as primeiras malhas, tais resultados nem eram
relevantes, uma vez que com poucos elementos a velocidade de processamento era
bastante rapida. Para as malhas seguintes os resultados foram aproximadamente os
mesmos. Assim sendo a Tabela 4Tabela—4Tabela—4 apresenta o tempo que o

computador levou para realizar 20 iteragdes do problema. Foram abordadas
configuragbes com o hypertreating ligado e desligado, variando as configuracdes
desde serial até paralela com 16 processadores, que era o limite permitido pela

licenga do software.

Tabela 4-Configuracoes de Processamento Paralelo

Hyperthreading = ON

N @ de Processadores Serial 8 12 14 16

Wall Time [s] 1471 261 216 195 206
Hyperthreading = OFF

N 2 de Processadores Serial 8 12 14 16

Wall Time [s] 1675 263 222 193 229

Observando os resultados apresentados € possivel notar que neste caso, a
melhor configuragdo para obter resultados mais rapidos ¢é utlizando 14
processadores em paralelo. Apesar de pequena a diferenga, a simulagdo se mostrou
mais veloz com o Hyperthreading desativado. Dessa forma, esta foi a configuragéao

escolhida para o problema.
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6.1.3 Critérios de Convergéncia

Normalmente um dos critérios de convergéncia utilizados em problemas
envolvendo CFD é o monitoramento do residuo. No entanto, o problema estudado
apresenta caracteristicas transientes, assim sendo ndo é possivel determinar a
convergéncia através do residuo. H4 duas maneiras de monitorar o residuo do
problema: uma através do seu valor RMS (root mean square), e outra através dos
valores maximos.

Dessa maneira, a convergéncia do problema foi examinada de forma
particular: o residuo foi examinado para as condicdes de maximo residuo e RMS,
assim, mesmo sabendo que o residuo maximo nao atingiria valor suficientemente
baixo devido a turbuléncia, pela andlise do valor RMS, saberiamos que o problema
ja havia atingido seu estado permanente. Além disso, o valor do parametro de forca
nas pas foi monitorado, para que o seu valor se torne constante, e assim a
convergéncia atingida.

As Figuras Figura 6.5Figura-6-5Figura—6-5, Figura 6.6Figura6.-6Figura—6-6 €
Figura 6.7Figura-6.-7Figura-6-7 apresentam os resultados de convergéncia apés 778

iteracoes. Podemos ver que o valor do residuo RMS é suficientemente baixo, no

entanto o valor maximo do mesmo é maior que o esperado em outros problemas.
Além disso, nota-se que o parametro integral monitorado sofre variagdo minima,

indicando que houve convergéncia.
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6.1.4 Resultados da Simulagao Numérica

Tomando em conta os resultados obtidos na se¢do 6.1.1 consideramos que

a malha obtida torna o resultado independente do refinamento e iremos apenas
apresentar nos itens seguintes os resultados obtidos para a malha computacional

mais refinada.

O primeiro resultado analisado foi a distribuicdo de pressdo no rotor. Tal

resultado foi obtido através da analise de uma secdo localizada em meia

envergadura e esta representado pela Figura 6.8Figura—6-8Figura—6-8. Tal andlise
também foi realizada para a estatora, também em secgéo localizado em meia

envergadura, representado pela Figura 6.9Eigura-6-.9Figura-6-9.

Pressdo [psi]

15

0 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9

Streamwise [0-1]

Figura 6.8-Distribuicio de Pressao no Rotor
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Figura 6.9-distribuiciio de Pressdo na Aleta

Os valores de turbuléncia foram obtidos ap6s um fatiamento da secdo da
aleta. Assim, foi considerada uma superficie tangente ao bordo de ataque da aleta.
A mesma foi dividida em 10 partes equidistantes, e para cada uma dessas partes foi
observado os valores da energia cinética turbulenta e da dissipacdo da energia.
Assim os resultados obtidos estdo expressos na Tabela 5Tabela—5Tabela-5. Aqui
consideramos a turbuléncia isentropica e as escalas longitudinais foram

aproximadas as tangenciais, enquanto as transversais foram consideradas metade.

A intensidade foi calculada através da energia cinética turbulenta.

Tabela 5-Resultados de Turbuléncia

u'/u 0.041409

L1 0.459678
L2 0.459678
Lr 0.229839
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6.2 RESULTADOS ACUSTICOS

6.2.1 Comparacao com Codigo Original

Inicialmente, para verificar a validade do cédigo aqui desenvolvido, foi feita
uma comparagao com o0s resultados da teoria outrora desenvolvida apresentada em
(Ventres, C.S., Theobald, M.A. e Mark, W.D., 1982). Nesse caso, ao invés de
percorrer todo o espectro, o calculo acuUstico é realizado para uma Unica frequéncia
de interesse. Assim, aqui foi reproduzido o estudo apresentado inicialmente para
validagao dos resultados obtidos.

A Tabela 6Tabela-6Tabela-6 apresenta os valores de SPL para cada modo
de duto, e o total propagado para uma unica frequéncia de interesse. Os resultados
Também sdo reproduzidos nas Figuras Figura 6.10Figura-6-10Figura—6-10 e Figura
6.11Figura—6-HFigura—6-1+. Podemos aqui notar que os valores obtidos no novo

cédigo foram bastante préximos do original, apresentando diferenga significativa

apenas no resultado referente ao modo (-2,1), no entanto, nao significativo quando
feita a somatéria do mesmo. Além da comparacdo imediata de resultado, outra
comparagao surge em tal ponto. Os modos que se propagam foram os mesmos no
cbédigo aqui desenvolvido e na teoria aplicada anteriormente, indicando que a

selecao dos modos que se propagam esta satisfatoria.

73



Tabela 6-Valores de SPL (dB) por Modo

Upstream Downstream
Modo Paper Programa Erro % Paper Programa  Erro %
(0,1) -96.27 -98.56 2.38 -95.77 -95.47 0.31
(0,2) -95.46 -97.49 2.12 -100.90 -100.37 0.52
(1,1) -89.98 -90.03 0.06 -111.60 -112.54 0.84
(-1,1) -105.00 -102.68 2.21 -96.36 -95.54 0.85
(1,2) -88.50 -89.05 0.62 -97.85 -98.22 0.38
(-1,2) -107.10 -106.07 0.96 -95.00 -96.17 1.23
(2,1) -87.58 -84.19 3.87 -92.49 -94.32 1.98
(-2,1) -87.58 -116.18 32.66 -92.50 -91.95 0.59
(2,2) -84.10 -82.78 1.57 -85.96 -87.28 1.54
(-2,2) -109.00 -108.08 0.84 -92.25 -93.41 1.26
(3,1) -86.32 -83.25 3.55 -85.03 -86.54 1.78
(-3,1) -108.10 -106.55 1.43 -87.05 -87.00 0.05
(3,2) -78.49 -78.91 0.54 -78.29 -79.25 1.23
(-3,2) -96.83 -94.79 2.10 -90.60 -89.65 1.05
(4,1) -88.33 -88.53 0.22 -81.32 -81.58 0.31
(-4,1) -100.60 -99.72 0.88 -85.28 -84.29 1.16
(5,1) -88.64 -85.53 3.51 -80.05 -79.21 1.04
(-5,1) -90.98 -90.58 0.44 -84.60 -82.50 2.49
(6,1) -87.64 -84.36 3.74 -81.47 -80.07 1.72
(-6,1) -87.64 -84.64 3.43 -81.47 -80.47 1.23
Total -74.65 -73.77 1.18 -71.93 -71.63 0.42
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6.2.2 Resultados da Propagagao no Duto e Comparagdo com os Resultados

Computando os dados obtidos através do cédigo, foi possivel gerar um

espectro de ruidos, o qual foi apresentado em (Carlos e Paulo, 2013) para

propagagao a montante.
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Figura 6.12-Intensidade Acistica (Upstream)

Utilizando os resultados apresentados em (Sultliff et al., 2009), foi possivel notar uma
boa correlagao entre os resultados, conforme Figura 6.13Figura6-13Figura6-13.
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Figura 6.13-Compracio Teérico Experimental
Podem ser definidas bandas harmdnicas em torno da frequéncia de rotagao
do rotor. Assim as frequéncias de 8 a 24 frequéncias de rotagdo seriam a primeira,
as frequéncias de 24 a 40 seriam a segunda, e assim por diante. Desta forma
podemos ver que a propagagdo estd bem definida em 7 bandas, conforme

destacado na Figura 6.14Figura6-14Figura-6-14.
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7 CONCLUSOES

7.1 CONCLUSOES

A proposta inicial do estudo foi a implementacao da Teoria desenvolvida por
Ventres e a inclusdo de melhorias, tirando vantagens de o maior poder
computacional atual para obter uma solugdo aproximada do ruido de banda larga
causado pela interacdo da esteira turbulenta do rotor colidindo com as aletas da
estatoras.

Os resultados, advindos da fluidodinamica computacional foram facilmente
adaptados para a resolugdo do novo cédigo, e a comparagdo entre os resultados
obtidos e os resultados do estudo original mostraram diferengas pequenas. Notamos
neste ponto que apesar do maior poder computacional, possibilitando uma maior
discretizacao do problema, as diferengas de resultados foram praticamente nulas.

Os resultados finais mostram que as tendéncias demonstradas na solugao,
seguem o resultado experimental, indicando coeréncia com a realidade, e validade
dos métodos propostos para problemas futuros.

Assim, os objetivos iniciais, de reproducao do cédigo analitico, bem como a
implementagdo do método para calculo do turbofan de rig ANCF foram atingidos e
mostraram-se condizentes com a realidade. Acredita-se desta maneira que tal
método seja Util para verificar nas etapas iniciais de projeto, onde nao se conhece as
caracteristicas exatas da geometria do motor, como alterar os parametros variara a

geracéo de ruido de banda larga.

7.2 SUGESTAO DE TRABALHOS FUTUROS

Diversas areas podem ser aprimoradas em trabalhos futuros. Entre elas a
previsdo de turbuléncia. Seria possivel a utilizacdo de um modelo diferente de
turbuléncia, como por exemplo, a utilizacdo de LES. E uma comparagdo com os
resultados obtidos, para verificagdo dos ganhos obtidos, e verificacdo dos ganhos
associados a tal metodologia.

Outro estudo viavel e interessante seria a mistura do método aqui proposto
com um método semi-empirico. Desta forma, poderia se utilizar do método descrito

em (Rodrigo, Paulo e Bernardo, 2012) para predicao de todo ruido de banda-larga.
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E utilizar o método aqui descrito para melhora do método la proposto, assim o
método final seria um método para previsdo de ruido de banda larga (agora de
todas as fontes), sendo que a parte correspondente ao ruido da esteira turbulenta
do rotor, interagindo com as aletas da estatora, seria previsto através do método
aqui proposto.

Outro estudo interessante para pesquisa futura seria uma comparagido mais
detalhada da propagagdo do ruido no duto. Utilizando um rig de ensaio e
microfones distribuidos, seria possivel observar a propagacédo do duto e separa-la
em modos, assim como feito neste estudo. Sabendo os modos propagados,
comparar com o previsto através do estudo analitico.

Finamente outro estudo valido, seria a modelagem analitica de varias fontes
de ruido do motor. Assim além do ruido da esteira turbulenta colidindo com o
estator também seriam modelados ruidos de outras fontes, como por exemplo, o
ruido devido a turbuléncia ingerida no bocal de entrada. Neste estudo, seria

possivel a inclusdo dos ruidos tonais.

81



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

82



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

ANSYS, |. ANSYS Help System 2012.

BOZAK JR. , R. F. Advanced noise controle Fan aerodynamic Performance.
NASA. Glenn Research Center, Cleveland, Ohio, p.26. 2009

CARLOS, C. B.; PAULO, G. Implementation of a semi-analytical method for
prediction of fan rotor-stator interaction broadband noise. In: (Ed.). 19th AIAA/CEAS
Aeroacoustics Conference: American Institute of Aeronautics and Astronautics,
2013. (Aeroacoustics Conferences).

CAROLUS, T.; SCHNEIDER, M.; REESE, H. Axial flow fan broad-band noise and
prediction. Journal of Sound and Vibration, v. 300, n. 1-2, p. 50-70, Feb 20 2007.
ISSN 0022-460X. Disponivel em: < <Go to ISI>://W0S:000243505700005 >.

WolframAlpha Company, http://www.wolframalpha.com/. 2013.

DIESTE, M.; GABARD, G. Broadband fan interaction noise using synthetic
inhomogeneous non-stationary turbulence. 17th AIAA/CEAS Aeroacoustics
Conference 2011.

EVERS, |.; PEAKE, N. On sound generation by the interaction between turbulence
and a cascade of airfoils with non-uniform mean flow. Journal of Fluid Mechanics,
v. 463, p. 25-52, Jul 25 2002. ISSN 0022-1120. Disponivel em: < <Go to
ISI>://WOS:000177475400002 >.

FRENCH, D. NoisedB : http://noisedb.stac.aviation-civile.gouv.fr/. 2013. Acesso
em: 2013.06.23.

GANZ, U. W. et al. Boeing 18-Inch Fan Rig Broadband Noise Test. NASA
Boeing Commercial Airplane Group, Seattle, Washington p.204. 1998

GOLDESTEIN, M. E. Aeroacoustics. New York: McGraw-Hill International Book
Co., 1976. 193.

H. PRESS, W. et al. Numerical Recipes in Fortran 77: The Art of Scientific
Computing. Cambridge University Press, 1992. 933.

83



HAZEWINKEL, MICHIEL, ed. (2001), "Helmholtz equation”, Encyclopedia of
Mathematics, Springer, ISBN 978-1-55608-010-4

ICAO NOISE http://www.icao.int/environmental-protection/Pages/noise.aspx. 2014

JURDIC, V. et al. Comparison between measurements and predictions of fan
broadband noise on a low speed fan rig. International Journal of Aeroacoustics, v.
9, n. 3, p. 237-251, 2010 2010. ISSN 1475-472X.

LOEW, R. A. et al. The Advanced Noise Control Fan 2006.

NALLASAMY, M.; ENVIA, E. Computation of rotor wake turbulence noise. Journal of
Sound and Vibration, v. 282, n. 3-5, p. 649-678, APR 22 2005 2005. ISSN 0022-
460X.

ORGANIZATION, I.-I. C. A. ICAO Annex 16- Environmental Protection.
Environmental Protection: ICAO. Volume | 2001.

PEAKE, N.; PARRY, A. B. Modern Challenges Facing Turbomachinery
Aeroacoustics. Annual Review of Fluid Mechanics, v. 44, n. 1, p. 227-248, 2012.
Disponivel em: < http:/www.annualreviews.org/doi/abs/10.1146/annurev-fluid-
120710-101231 >.

PEREIRA MALDONADO, A. L. Metodologia Numérica para Predicdao do Ruido de
Fans Aplicada ao Advanced noise Control Fan. 2011. 138 (Master of Science).
Departamento de Engenharia Mecénica, UNIVERSIDADE DE BRASILIA, Brasilia,
DF, Brasil.

POSSON, H.; MOREAU, S.; ROGER, M. Broadband noise prediction of fan outlet
guide vane using a cascade response function. Journal of Sound and Vibration, v.
330, n. 25, p. 6153-6183, Dec 5 2011. ISSN 0022-460X. Disponivel em: < <Go to
ISI>://W0S:000295563400007 >.

RIENSTRA, S. W.; HIRSCHBERG, A. An Introduction to Acoustics. 2011.

RODRIGO, G.; PAULO, G.; BERNARDO, A. Development of fan broadband noise
semi-empirical prediction method adjustable from operation point. In: (Ed.). 18th
AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference (33rd AIAA Aeroacoustics Conference):
American Institute of Aeronautics and Astronautics, 2012. (Aeroacoustics
Conferences).

84



SUTLIFF, D. L. et al. The Advanced Noise Control Fan Baseline Measurements.
NASA Gleen Research Center. Cleveland Ohio. 2009

VENTRES, C. S.; THEOBALD, M. A.; MARK, W. D. Turbofan Noise Generation,
Volume 2: Computer Programs. National Aeronautics and Space Administration.
Cleveland, Ohio 44135, p.205. 1982

. Turbofan Noise Generation: Volume |, Analysis. National Aeronautics
space Administration. Cleveland, Ohio 44135, p.112. 1982

WERNER, D. Almost 40€Years of Airframe Noise Research: What Did We Achieve?
Journal of Aircraft, v. 47, p. 353--367, 2010.

WILLIS, DAVE. "Aircraft Profile: BAC One-Eleven". Air International, Vol. 70 No. 4.
October 2006. pp. 64—66. ISSN 0306-5634

85



