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RESUMO

A crescente preocupacao com a qualidade de vida nos centros urbanos aliada ao au-
mento da densidade demogréfica nas regides proximas de aeroportos tem chamado a atengdo
das autoridades de aviagdo civil para a polui¢do sonora provocada por aeronaves. Nesse con-
texto, os limites de ruido externo para homologa¢ao de aeronaves tornaram-se muito restritivos
nos ultimos anos, com o claro objetivo de confinar o ruido no interior dos aeroportos. Com a
evolugdo tecnoldgica dos motores aeronduticos, diminuir o ruido aerodindmico gerado por trens
de pouso e hipersustentadores tornou-se uma competéncia fundamental para manter a competi-

tividade da aeronave no requisito ruido.

Esse trabalho estuda o mecanismo de geracao de ruido aerodinamico pelo "slat"através
de simula¢des numéricas nas seguintes condi¢des de tinel de vento : nimero de Mach 0.1, nd-
mero de Reynolds = 10° e angulos de ataque 4°, 6°¢ 8 °. As estimativas de ruido foram compa-
radas com medi¢Oes experimentais baseadas da técnica de beamforming, tendo sido observada
diferenca mixima de 2.5 dB no nivel global de ruido. A variacdo de ruido com o angulo de

ataque foi super-estimada em 0.8 dB pelas simulacdes.

O recolamento da camada cisalhante foi identificado através dos contornos de flutua-
cdo de pressao na superficie do "slat"como a principal fonte de ruido do "slat". Para explicar
a diminui¢do do ruido com o aumento do dngulo de ataque foi proposto que as flutuacdes na
camada cisalhante seriam intensificadas através de realimentacdo de energia dos vortices cap-

turados pela zona de recirculag@o na cova.

A existéncia desse mecanismo foi testada comparando os perfis de vorticidade na cus-
pide e bordo de fuga do "slat"e espectros ao longo da trajetéria da camada cisalhante para os
angulos de ataque 4°e 8°. Embora o perfil inicial da camada cisalhante seja 0 mesmo nas duas
condicdes, a esteira no bordo de fuga indica que maior parcela dos vortices € capturada na
condicdo 4°. Como consequéncia, as flutuacdes da camada cisalhante nas proximidades do

recolamento sao maiores nessa condi¢do, consistente com os maiores niveis de ruido.

Palavras-chave: Geometria e modelagem computacional, Dindmica dos fluidos,

Aciistica, Aerodindmica de aeronaves



ABSTRACT

The growing concern about the life quality in urban centers coupled with increasing
population density in near airports areas has drawn the attention of civil aviation authorities
for aircraft noise pollution. In this context, external noise limits for approval of aircraft have
become very restrictive in recent years, with the clear objective to confine aircraft noise inside
airports. With the technological evolution of aircraft engines, reducing noise generated by ae-
rodynamic landing gear and highlift devices have become a core competency to keep the aircraft

competitive regarding noise requirements.

This work studies the generation mechanism of aerodynamic noise by slats through
numerical simulations in the following wind tunnel conditions: Mach number 0.1, Reynolds
number ~ 10° and angles of attack 4 °, 6 °and 8 °. The noise estimates were compared with
experimental measurements based on beamforming technique, and it was observed the maxi-
mum difference of 2.5 dB in the overall noise level. The noise variation with angle of attack

was over-estimated at 0.8 dB by the simulations.

The reattachment of the shear layer was identified by the contours of pressure fluctu-
ation on the surface of the slat as the key noise generation mechanism. To explain the noise
reduction when the angle of attack is increased it has been proposed that fluctuations in the
shear layer would be enhanced through feedback of energy captured by the vortex recirculation

zone in the slat cove.

The existence of this mechanism was tested by comparing the vorticity profiles at both
the cusp and trailing edge, as well as velocity fluctuation spectra along the trajectory of the
shear layer for angles of attack 4 °and 8 degree. Although the initial profile of the shear layer
is the same in both conditions, the wake at the trailing edge indicates that a higher percentage
of the vortices is trapped in the recirculation for the condition 4 °. Consequently, fluctuations in
the shear layer near the reattachment are greater in this condition, which is consistent with the

higher noise levels.

Keywords: Geometry and computational modeling, Fluid dynamics, Acoustics,

Aircraft aerodynamics
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1 MOTIVAGCAO E OBJETIVOS DO TRABALHO

1.1 Motivacao

A crescente preocupacdo com a qualidade de vida nos centros urbanos aliada ao au-
mento da densidade demogréfica nas regides proximas de aeroportos tem chamado a atengdo
das autoridades de aviagdo civil para a polui¢do provocada por aeronaves. Nesse contexto, os li-
mites de ruido externo para homologagdo e operacdo de aeronaves tornaram-se muito restritivos
nos ultimos anos, com o claro objetivo de confinar o ruido no interior dos aeroportos. Limites
rigorosos, em vigor desde Janeiro de 2006, serdo substituidos por limites que prevéem uma

diminuiciio de ao menos SEPNdAB ! em relacdo ao limite atual entre os anos de 2015 e 2020.

A evolugdo dos niveis de ruido certificados de diversas aeronaves, mostrados na figura
1.1, evidencia que novas técnicas de diminui¢do de ruido sdo necessdrias para contornar a ten-
déncia assintotica do histérico. Historicamente, os investimentos em aeronaves de baixo ruido
priorizaram reduzir o ruido do motor, visto que a introducao do requisito de ruido para certifica-
¢des de aeronaves pelo FAA? foi motivada pela entrada em servico das aeronaves a jato. Além
disso, segundo a recém-descoberta analogia acustica (LIGHTHILL, 1952), considerdvel redu¢do

do ruido do jato seria possivel com moderada diminui¢do na velocidade do jato.

O motor Rolls-Royce RB.80 Conway introduziu o duto de bypass, no qual o escoa-
mento € dividido no fluxo do combustor, responsédvel pela regido de alta velocidade e o fluxo
do bypass, no qual o ar € pouco acelerado. Dessa forma, o motor gera tracdo com o aumento
da vazdo madssica e diminui¢do da velocidade do jato. Nas décadas seguintes, a tendéncia se
manteve com a introdu¢do de motores com razio de bypass ainda maiores, além da evolucdo no

tratamento acustico e desenvolvimento de técnicas de supressdo do ruido de fan.

Tal desenvolvimento dos motores os tornou tdo eficientes na questao do ruido que o

airframe — componentes aeronduticos que ndo fazem parte do grupo propulsivo — se tornou

I"Effective Perceived Noise in Decibels- métrica usada na certificacio de aeronaves por considerar o efeito de
componentes tonais e da duracdo do ruido.
2Federal Aviation Regulation - Orgdo regulador da aviacdo nos Estados Unidos.
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Figura 1.1: Histérico dos niveis de ruido certificados demonstrando tendéncia assintética dos
niveis de ruido das aeronaves. Extraido de Santos (2006).

cada vez mais significante. Na condicdo de pouso, os motores operam em rotagdes tao bai-
xas que o ruido produzido pelo airframe ja pode ser da mesma ordem de grandeza do ruido

produzido pelo motor, como mostrado na figura 1.2.
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Figura 1.2: Ruido de uma aeronave equipada com motor de alta razao de bypass. Figura adap-
tada de ESDU (2002).

Esse cendrio pde em foco o desenvolvimento e incorporacdo de novas tecnologias e
metodologias de previsao de ruido aerodinamico e da necessidade de incorporacao de critérios
de minimizac¢do de ruido j4 nas fases iniciais do projeto de aeronaves. Para tanto, é necessdrio
desenvolver e validar técnicas de estimativa, bem como conhecer a fisica da geracdo de ruido

de cada fonte.

Segundo Dobrzynski (2010), o ruido de airframe € dominado pelas contribui¢des do
trem de pouso, "slat"e ponta de flaps, identificados na figura 1.3. Embora a contribuicao relativa

de cada fonte seja particular de cada familia de aeronaves, em geral o ruido de aeronaves maiores



€ dominado pelo trem de pouso enquanto nas aeronaves médias, predomina o ruido gerado por

"slats"e flaps.

Landing Gears

Figura 1.3: Principais fontes de ruido no airframe. Figura extraida de Dobrzynski (2010)

Historicamente, as pesquisas sobre o ruido de airframe se concentraram nas fontes
trem de pouso e ponta de flap. Apenas na dltima década se multiplicaram as pesquisas para
entender e reduzir a emissdo de ruido de um "slat". A maior parte desses estudos se baseava
em medicdes experimentais em modelos de escala reduzida e tinham como objetivo mapear a
geracdo de ruido do "slat"em fungdo de angulo de ataque e nimero de Mach, além de testar
conceitos para minimiza¢do do ruido. No entanto, tais propostas de solu¢gdes ndo se baseavam

no conhecimento dos mecanismos de geracgao.

Com a evolucao dos computadores, simulacdes numéricas foram sendo introduzidas
gradativamente para investigar em detalhes os mecanismos de geracdo. Foi através de simula-
¢cdes numéricas que se identificou a relag@o entre o ruido tonal de alta frequéncia, observado em

modelos de escala reduzida, e o desprendimento de vortices no bordo de fuga do "slat".

Apesar do aumento substancial de nimero de publica¢des investigando os mecanismos
de geracgdo de ruido no "slat", eles ainda nao sdo conhecidos em detalhes. Em particular, ainda

continuam sendo desenvolvidos métodos semi-empiricos enfatizando geragao de ruido no bordo



de fuga (POTT-POLLENSKE et al., 2009) mesmo que ndo haja evidéncia experimental de que tal
mecanismo seja dominante (GUO, 2010). Tendo em vista que o "slat"é um componente critico
no projeto de hipersustentadores (DAM, 2002), é imperativo entender como o0 escoamento ao
redor do "slat"gera ruido para que se possa viabilizar projetos de asa combinando eficiéncia

aerodindmica e baixo ruido.

1.2 Objetivos do trabalho

E evidente que a combinagio entre experimentos e simulagdes numéricas serd funda-
mental no processo de entendimento do fendmeno de geracdo. Atualmente ndo existe validagao
das estimativas de ruido, a valida¢do dos modelos computacionais estd restrita a medi¢des nas
proximidades do "slat". Além de ndo se conhecer a precisdo das simulagdes, ainda ndo existe
um modelo de mecanismo de geragdo de ruido que explique a sensibilidade do ruido a pardme-

tros como angulo de ataque, por exemplo.

Tendo em vista essas observacgoes, os dois principais objetivos dessa dissertacao sao :

1. Validar simula¢des numéricas do ruido gerado por um "slat"comparando os resultados
com medi¢des experimentais em tdneis de secdo fechada disponiveis em Jamaguiva

(2012).

2. Estudar os mecanismos de geracdo de ruido de "slat"e identificar as fontes de ruido aero-

dindmico de banda larga através de simula¢cdes numéricas.

Segundo Dobrzynski (2010) € possivel dividir o ruido de "slats"em duas categorias
: o ruido aerodinamico, provocado pelo escoamento turbulento na cova do "slat"de superficie
aerodinamicamente limpa e o chamado ruido parasita, provocado pela presenga de suportes de
mecanismos, tubos de sistemas e descontinuidades na superficie do "slats". O ruido parasita

nao faz parte do escopo desse trabalho.

1.3 Organizacao do trabalho

Esse trabalho estd dividido em sete capitulos. No segundo capitulo serd apresentada
uma revisao das pesquisas sobre ruido de "slat".O objetivo desse capitulo é organizar os prin-
cipais resultados publicados recentemente, caracterizar o ruido gerado pelo "slat"e discutir as

potenciais fontes de ruido identificadas na literatura.



A metodologia de simulacdo é descrita ao longo dos capitulos 3, 4 e 5. No capitulo 3
serdo introduzidas a analogia acustica de Lighthill, a equac¢ao de Ffowcs-Williams e Hawkings

e suas adaptagdes para o caso do ruido gerado em tiinel de vento.

No capitulo 4 os fundamentos tedricos da equacao de Boltzmann sdo introduzidos para
que se possa discutir o método Lattice-Boltzmann e as principais equacdes da sua implementa-

¢do no cédigo comercial PowerFLOW 4.3a.

O capitulo 5 aplica as técnicas descritas nos capitulos anteriores para o caso de ruido
de "slat"em tdnel de vento. Serdo apresentados detalhes das condicdes de contorno, critérios de
convergéncia e verificacdo de convergéncia de malha. Por fim, os resultados serdo comparados
com medicdes experimentais. A técnica de beamforming serd introduzida rapidamente para

discutir sobre a incerteza dos resultados.

No capitulo 6 o escoamento ao redor do "slat"sera investigado em detalhes, sempre
comparando os resultados numéricos com medi¢des experimentais disponiveis na literatura.
A redugdo de ruido com o aumento do angulo de ataque serd investigada em detalhes e um
mecanismo de geracdo de ruido serd proposto para explicar tal dependéncia. Finalmente, serdo

discutidas as conclusdes e sugestdes para futuros trabalhos.



2 CARACTERISTICAS DO RUIDO DE "SLAT"E
SEUS MECANISMOS DE GERACAO

O ruido de "slat"j4 tinha sido identificado como um dos principais componentes do
ruido de airframe no final da década de 1970 (FINK, 1979). No entanto, apenas no final da dé-
cada de 1990 intensificaram-se as pesquisas visando a caracterizar mecanismos de geracdo. Os
principais estudos desse periodo, dentre os quais podem-se citar (HORNE et al., 1997), (STORMS
etal., 1998) e (DOBRZYNSKI et al., 1998), eram experimentais e tinham os seguintes objetivos:
medir o espectro do ruido de "slat", compard-lo com os niveis do ruido total de airframe e obter

a sensibilidade do ruido de "slat"a parametros geométricos e velocidade do escoamento.

As medi¢des em diferentes perfis de asa resultam em espectro similar ao mostrado na
figura 2.1. E consenso na literatura que as frequéncias caracteristicas do ruido de "slat"escalam
em numero de Strouhal baseado na corda do "slat"e velocidade do escoamento ao longe. Em
grande parte dos artigos, reporta-se que os niveis de ruido sdo proporcionais a M", com n ~
4,5. Todavia, o expoente n varia ligeiramente com a frequéncia, indicando a coexisténcia de
multiplos mecanismos de geracdo, indicados na figura2.1. Estudos detalhados de cada uma
dessas componentes, observadas independentemente em experimentos nos EUA (STORMS et al.,

1998), Europa (DOBRZYNSKI et al., 1998) e Japao (IMAMURA et al., 2009), serdo vistos a seguir.

2.1 Ruido de alta frequéncia

Inicialmente observada nos experimentos de Storms et al. (1998), a componente de
alta frequéncia foi o alvo de sucessivas investigagdes no inicio dos anos 2000. Inicialmente, foi
proposta a existéncia de um mecanismo de feedback envolvendo o desprendimento de vértices

no bordo de fuga do "slat"e a reflexdo de ondas acusticas na regidao do gap do "slat"(STORMS et
al., 1998).

As simula¢des de Khorrami et al. (2000) confirmaram a existéncia do desprendimento

de voértices no bordo de fuga e estabeleceram sua relagdo com o espectro de alta frequéncia
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Figura 2.1: Principais caracteristicas espectrais do ruido de "slat". Adaptado de Imamura et al.
(2009).




observado nos experimentos de (STORMS et al., 1998), mas ndo puderam esclarecer se existia

um mecanismo de feedback entre a propagacdo das ondas e o desprendimento de vortices.

Utilizando modelos simplificados. Tam e Pastouchenko (2001) estudaram o feedback
acustico no gap do "slat"e desenvolveram uma férmula analitica baseada em acustica geomé-
trica para calcular as frequéncias dos tons gerados pelo desprendimento de vortices. Na visdao
desses autores, o desprendimento de vortices seria regulado por pulsos de pressao gerados por
sucessivas reflexdes de ondas sonoras entre o elemento principal e o "slat". A principal con-
sequéncia desse modelo € o fato de que a frequéncia de desprendimento seria sensivel a varia-
cdes no comprimento do gap, tendéncia ndo observada em simulacdes numéricas (KHORRAMI

etal., 2000) ou em experimentos em tinel de vento (CHOUDHARI et al., 2002).

O mecanismo de geracdo de ruido de alta frequéncia s6 foi explicado no trabalho de
Agarwal (2004), no qual foi sugerido que a frequéncia do desprendimento de vértices no bordo
de fuga do "slat"era regulada apenas pelas caracteristicas de estabilidade da sua esteira. O papel
do mecanismo feedback de Tam e Pastouchenko (2001) seria o de amplificar as flutuacdes caso
a frequéncia do desprendimento se aproximasse da frequéncia de ressonancia do gap. Nessa
interpretacdo, as frequéncias obtidas pela féormula de Tam e Pastouchenko (2001) representa-
riam apenas as frequéncias de ressonancia actstica da geometria. Esse modelo foi confirmado
através das simulacdes de Takeda et al. (2004), nas quais foi observado que variagdes no com-
primento do gap pouco modificavam o desprendimento de vortices no bordo de fuga, embora

modificassem sensivelmente a irradia¢io acustica.

2.2 Multiplos tons nas baixas frequéncias

Desde a primeira vez em que foram mencionados na literatura (DOBRZYNSKI et al.,
1998), os tons de baixa frequéncia foram associados a transicdo da camada limite na cispide
do "slat". Em Dobrzynski et al. (1998) os tons de baixa frequéncia foram removidos forcando
a transicdo da camada limite na ctspide do "slat". Dobrzynski e Pott-Pollenske (2001) obser-
varam que esses tons sdo caracteristicos de geometrias bidimensionais, isto €, que ndo possuem

afilamento ou tor¢do, além de serem ocasionalmente observados em voo.

Pott-Pollenske et al. (2003) combinaram medigdes experimentais € simulagdes RANS!
bidimensionais para estudar o ruido de banda larga do "slat". Eles também observaram o apa-
recimento de multiplos tons na faixa de frequéncias caracteristicas do ruido de banda larga em

condicoes especificas do escoamento, como velocidade, dngulo de ataque e largura do gap. O

'RANS - Reynolds Averaged Navier-Stokes



fendmeno foi medido tanto em asas tridimensionais quanto asas bidimensionais, sem enflecha-
mento, afilamento ou tor¢ao. Tal como em Dobrzynski e Pott-Pollenske (2001), foi aplicado um
tratamento na cuspide do "slat"para aumentar rugosidade, acelerar a transi¢do para a turbuléncia
e, assim, suprimir os tons. Os autores observaram que o tratamento era efetivo nas configuragdes

tridimensionais, mas sequer modificavam o nivel dos tons nas configuracdes bidimensionais.

Outra caracteristica peculiar do fendmeno era a dificuldade de prever a ocorréncia e a
frequéncia dos tons com a variagdo geométrica. Além da auséncia de relagcdes harmonicas entre
os diferentes tons, os autores ndo conseguiram encontrar uma relagao entre as frequéncias dos

picos e as diferentes velocidades locais consideradas no estudo.

Anos mais tarde, Kolb et al. (2007) adaptaram a férmula de Rossiter (ROSSITER; BRI-
TAIN, 1964) para calcular as frequéncias dos tons observados nas medic¢des do ruido de "slat".
Utilizando a velocidade do escoamento ao longe e o comprimento da linha de corrente da ca-
mada cisalhante, eles conseguiram prever as frequéncias dos tons medidos em um dos angulos
de ataque. No entanto, as tentativas de prever as variacdes das frequéncias dos tons com o an-
gulo de ataque falharam. Os autores atribuiram o erro ao fato da férmula utilizar a velocidade
do escoamento ao longe como parametro e desconsiderar a variacdo das velocidades locais com

a variacdo dos parametros geométricos.

Hein et al. (2007) estudaram as ressonancias actsticas de um sistema hipersustentador
a fim de entender sua relacdo com os multiplos tons descritos por Pott-Pollenske et al. (2003).
No artigo foi desenvolvido um método baseado na teoria de varidveis complexas para se impor
condicdo de contorno nio reflexiva. Essa condi¢do foi aplicada para evitar reflexdes espurias
devido ao truncamento do dominio computacional e para estudar ressonancias da cova e do gap
isoladamente. O estudo concluiu que as ressonancias da cova sdo muito menos amortecidas
que as ressonancias do gap propostas por Tam e Pastouchenko (2001). Mesmo com hipéteses
simplificadoras restritivas como propagacdo bidimensional em fluido em repouso, as frequén-
cias calculadas se aproximaram dos tons medidos em Pott-Pollenske et al. (2003), indicando a

possibilidade das flutuacdes actsticas refor¢arem as flutuacdes hidrodinamicas.

Imamura et al. (2009) também estudaram os multiplos picos e confirmou a estabilidade
dos mecanismos de geracdo dos picos em geometrias bidimensionais. Mais uma vez, o uso de
técnicas de transi¢do de camada limite se mostrou eficaz para redugdo dos picos em configu-
racOes tridimensionais, sendo praticamente inefetivo em asas sem enflechamento e afilamento.
Através da técnica de beamforming eles observaram que os tons sdo ndo gerados uniformemente
ao longo da envergadura. Investigando os espectros obtidos para diferentes angulos de ataque,

Os autores notaram que as estagdes nas quais eram localizadas as fontes tonais apresentavam a
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mesma distribui¢do de coeficiente de pressio na dire¢do da corda.

2.3 Ruido de banda larga

Dobrzynski e Pott-Pollenske (2001) mediram o ruido de "slat"em diversas configura-
coes de velocidade, angulo de ataque utilizando modelos de asa em escala real da aeronave
A320, modelos bidimensionais em escala de tinel e um modelo em escala 1/7.5 de uma ae-
ronave completa. O grande nimero de medicdes possibilitaram determinar que o espectro do
ruido de "slat"pode ser apresentado na forma adimensional utilizando a corda do elemento e a
velocidade do escoamento livre na definicio do nimero de Strouhal. O banco de dados tam-
bém revelou que o nivel absoluto de ruido era proporcional a poténcia de 4,5 da velocidade do

escoamento livre.

Como a diretividade do ruido medido se assemelhava a diretividade de um dipolo ali-
nhado com o bordo de fuga do "slat", Dobrzynski e Pott-Pollenske (2001) utilizaram o modelo
de ruido de bordo de fuga de Howe (1978) para extrapolar os dados de ruido do modelo para
a configuracdo em escala de voo e maior envergadura. Embora excelente concordancia tenha
sido obtida, os autores apontam que os dados do modelo em tinel ndo foram obtidos segundo
as mesmas condicoes aerodindmicas do modelo em escala real. Também se deve ressaltar que o
banco de dados de Dobrzynski e Pott-Pollenske (2001) ndo confirma o modelo de bordo de fuga
de Howe (1978) porque todas as tentativas de escalar o ruido de "slat"com base em espessura

de camada limite ndo tiveram sucesso.

Pott-Pollenske et al. (2003) tentaram obter um espectro adimensional para o ruido de
"slat"utilizando velocidades locais ao invés da velocidade do escoamento ao longe. Para tanto
eles realizaram uma série de medi¢des variando angulo de ataque, gap e overlap e complemen-
taram o banco de dados com simula¢cdes numéricas. As correlagdes indicaram a velocidade
do bordo de fuga como o pardmetro mais representativo do ruido de banda larga, tendo sido
observado que os niveis de ruido eram proporcionais a poténcia de 4,5 da velocidade no gap. O
artigo também revelou que redugdes de até 10dB podem ser obtidas com reducdes no gap entre

o "slat"e o elemento principal.

Imamura et al. (2009) estudaram a sensibilidade da componente de banda larga a varia-
coes de angulo de ataque e detectaram a diminuicdo do nivel de pressdao sonora com o aumento
do angulo de ataque para a faixa de 10 a 18 graus. Como a mesma tendéncia foi observada
nos niveis de flutuacdo nos pontos da superficie do "slat"préximos ao bordo de fuga, os autores

concluiram que o ruido do "slat"é gerado no bordo de fuga. Essa observacdo poderia explicar
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a excelente normalizac@o dos niveis de pressao sonora do ruido de banda larga com base na lei

de poténcia de 4,5.

2.4 Os mecanismos de geracao de ruido

A figura 2.2 apresenta as caracteristicas do escoamento ao redor do "slat"identificadas
por Choudhari e Khorrami (2006) como possiveis fontes de ruido. Ainda que a dindmica seja
caracterizada principalmente pelo desenvolvimento da camada cisalhante gerada na cuspide
e interacdo com o bordo de fuga, ndo existe um consenso na literatura especializada sobre
quais estruturas do escoamento sao responsdveis pela geracdo de ruido do "slat". A complexa
sensibilidade do espectro com o nimero de Mach indica que o ruido de "slat"é uma combinacao

de multiplas fontes (GUO, 2010).
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Figura 2.2: Possiveis mecanismos de geracao de ruido de "slat"segundo Choudhari e Khorrami
(2007). Figura extraida de Choudhari e Khorrami (2006).

Exceto pelo modelo de Guo (1997), no qual o ruido de "slat"seria gerado pela oscila-
cdo da bolha de recirculagdo, as primeiras pesquisas sobre o tema postularam que o principal
mecanismo de geracdo de ruido do "slat"seria seu bordo de fuga. Essa hipotese foi levan-

tada principalmente porque a variagdo dos niveis de ruido com a velocidade do escoamento
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observada nos experimentos era similar a variacdo do mecanismo de ruido de bordo de fuga

(DOBRZYNSKI; POTT-POLLENSKE, 2001) (MENDOZA et al., 2002).

Convém ressaltar que teoricamente nao € possivel postular que o mecanismo domi-
nante seja o de bordo de fuga baseado apenas na lei da quinta poténcia, pois Guo (2000) de-
monstrou que todo mecanismo de natureza bidimensional escala a quinta poténcia do nimero
de Mach. Além disso, esse mecanismo exige que o espectro do ruido escale com o nimero de
Strouhal baseado na espessura da esteira deixando o bordo de fuga do "slat". Contrariando essa
teoria, diversas tentativas de escalar o ruido do "slat"com base nessa dimensao nao apresentaram
resultados satisfatorios, como observam Dobrzynski e Pott-Pollenske (2001), Pott-Pollenske et
al. (2003) e Mendoza et al. (2002).

Essa dificuldade de isolar os mecanismos utilizando apenas medi¢des experimentais
impulsionou o uso de simula¢gdes numéricas. Em 2001 se iniciaram uma série de pesquisas
no Laboratério Langley Research Center - NASA visando a investigar a relacdo entre a ca-
mada cisalhante proveniente da cispide com o ruido do "slat". A énfase dos dois primeiros
artigos (Khorrami e Singer (2001) e Khorrami et al. (2002)) era estabelecer uma metodologia
para simular o escoamento, visto que os modelos URANS? amorteciam as oscilagdes. Inicial-
mente, Khorrami e Singer (2001) imp6s uma velocidade vertical flutuante, para verificar como
a camada cisalhante modificava o espectro de ruido. Os autores obtiveram um espectro qua-
litativamente similar aos espectros experimentais, embora as simula¢des tenham amortecido
o enrolamento continuo da camada cisalhante. Tal discrepancia foi atribuida a excessiva vis-
cosidade do modelo de turbuléncia. Na continuacdo do artigo, realizou a mesma simulacdo
Khorrami et al. (2002) com um modelo k£ — w SST modificado: o termo de produgdo de energia
cinética desligado na regido da cova do "slat", para que a viscosidade turbulenta fosse minima
naquela regido. Essa estratégia se mostrou muito eficaz, visto que o escoamento desenvolveu
as instabilidades de Kelvin-Helmoltz continuamente, sem qualquer uso de termos forcantes. Os
autores concluem que esse mecanismo € responsdvel pelas flutuagdes de baixa frequéncia, além
de confirmar a redugdo das flutuagcdes na cova com o aumento do angulo de ataque, conforme

observado nos trabalhos de Guo (2010) Takeda et al. (2001) e Paschal et al. (2000).

Os estudo de Khorrami et al. (2002) motivou estudos detalhados sobre a estrutura do
escoamento do ruido do "slat". Em 2004, os pesquisadores do NASA Langley publicaram dois
artigos relevantes, que serviram como "benchmark"de ruido de "slat": os artigos de Jenkins et al.
(2004) e Khorrami et al. (2004). Os dois artigos foram muito usados como base para estudos nos

anos posteriores, dentre os quais podem-se citar Knacke e Thiele (2008), Choudhari e Khorrami

2Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes.
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(2007) e Lockard e Choudhari (2010).

O estudo experimental de Jenkins et al. (2004), proveu dados de PIV do escoamento
na cova e confirmou a hipétese de que o escoamento ao redor do "slat"é dominado pela ca-
mada cisalhante desenvolvendo-se a partir da cuaspide. Foi observado que parte dos vortices
formados no enrolamento da camada cisalhante ficam presos na recirculacio, enquanto uma
menor parcela é eliminada pelo gap. A dinamica vortical observada nas imagens de PIV era
bastante cadtica, sendo praticamente impossivel prever quando os vortices seriam expulsos da
regido de recirculacdo. Os dados experimentais revelaram que o carregamento aerodindmico no
"slat"aumenta com o angulo de ataque. Assim, a regido de recirculacdo diminui com a dimi-
nuicdo do angulo de ataque e o ponto de recolamento da camada cisalhante se afasta do bordo
de fuga do "slat". Enquanto ndo se observaram mudancas significativas no perfil e evolucdo
da camada cisalhante com as mudangas de angulo de ataque, as caracteristicas da regido de
recolamento mostraram-se especialmente sensiveis a essa variagdo. Foi demonstrado que tanto
o nivel de energia cinética turbulenta quanto a regido de maiores flutuacdes aumentam com a

diminuicdo do angulo de ataque

Os dados experimentais de Jenkins et al. (2004) foram usados por Khorrami et al.
(2004) para validar o modelo de turbuléncia zonal proposto em Khorrami et al. (2002). Embora
as novas simulacdes tenham capturado a evolug¢do inicial da camada cisalhante, foi observado
que os vortices ingeridos pela recirculagdo eram mais coerentes que os observados nos experi-
mentos, provocando a separacdo da camada limite e o surgimento de estruturas com vorticidade
negativa na recirculagdo proximas a cispide. Quando essa vorticidade de sinal negativo encon-
trava a cuspide, cessava-se a alimentagdo da camada cisalhante e, a partir desse momento, as
simulagdes se desviavam dos resultados experimentais significativamente. Segundo Khorrami
et al. (2004), as diferencas em relacdo aos dados experimentais podem ser atribuidas ao fato das

simulacdes serem bidimensionais.

Kaepernick et al. (2005) mediram o escoamento na cova do "slat"com técnicas de PIV
simultaneamente a aquisi¢ao de sinal acustico a cerca de uma corda de distancia. Os autores
descrevem o escoamento da mesma forma que Jenkins et al. (2004): uma zona de recircula-
cdo delimitada por uma camada cisalhante desenvolvendo-se a partir da cispide e recolando a
superficie do "slat". Usando os campos obtidos com PIV para calcular as fontes sonoras da
analogia acustica de Powell, foi observado que as do tipo quadrupolo sd3o muito mais intensas
no inicio da camada cisalhante do que no ponto de recolamento. Essa observagdo contrasta com
o padrao de irradiag@o acustica obtido por Khorrami et al. (2004) e reproduzido na figura 2.3,

no qual as ondas acusticas se originam claramente na regido do bordo de fuga.



14

Figura 2.3: Contornos de flutuacdo de pressdo mostrando que as ondas sonoras tem origem no
bordo de fuga do "slat". Figura extraida deKhorrami et al. (2004).

Choudhari e Khorrami (2006) continuaram os estudos iniciados por Khorrami et al.
(2004) através de simula¢des computacionais empregando condi¢cdo de contorno periddica na
envergadura. Apesar da pequena extensdo na direcdo da envergadura, o escoamento desen-
volveu tridimensionalidades logo apds a separagdo da camada limite na cuispide, reduzindo a
separacdo na camada limite na cova do "slat"observada nas simulac¢do bidimensionais de Khor-
rami et al. (2004).

As tridimensionalidades se desenvolvem ao longo da camada cisalhante e ficam tanto
mais intensas quanto maior a proximidade com o ponto de recolamento. Intensas flutuacdes de
pressdes foram localizadas no bordo de ataque do elemento principal e no ponto de recolamento.
Andlises espectrais das flutuacdes na regido do recolamento da camada cisalhante revelaram
elevadas densidades de poténcia nas baixas frequéncias, particularmente nas frequéncias de

maiores taxas de amplificacdo de perturbagdes.

Para avaliar os efeitos do comprimento simulado na dire¢do da envergadura, Lockard e
Choudhari (2009) simularam o mesmo escoamento descrito em Choudhari e Khorrami (2006)
aumentando em seis vezes o dominio computacional na direcdo da envergadura em relagdo ao
trabalho de 2006. Os valores de taxa de espalhamento e niveis de flutuacdo na camada cisa-
lhante obtidos nas novas simulagdes eram muito similares aos resultados de 2006. No entanto,

foram descobertas diferengas significativas nos valores de correlagdo e coeréncia na direcdo da
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envergadura. Tais diferengas indicam que as condi¢des de contorno periddicas induzem um

comprimento de correlacao artificial quando o dominio nao € suficientemente longo.

Lockard e Choudhari (2009) avaliaram o contetido espectral das flutuacdes de pressao e
velocidade na camada cisalhante e em seis pontos nas superficies do "slat"e elemento principal.
Em termos gerais, os pontos préoximos a cuspide apresentam maior densidade de energia nas
baixas frequéncias. A medida em que a camada cisalhante se desenvolve, os picos do espectro
tornam-se mais espalhados e movem-se para as baixas frequéncias. As tridimensionalidades do
escoamento foram caracterizadas através de andlises de correlagdo e coeréncia na dire¢do da
envergadura. Em todos os pontos, observou-se que o maior comprimento de correlagdo era da
ordem de 40% da corda do "slat", indicando que se deve utilizar ao menos 80% da corda do

"slat"nas simulagdes com condi¢do periddica na direcao da envergadura.

Analisando os comprimentos de coeréncia da camada cisalhante, Lockard e Choudhari
(2009) observaram multiplos picos de banda estreita na regido 1 < St < 10, particularmente
nos pontos mais proximos ao ponto de recolamento. A andlise de coeréncia das pressdes nos
pontos da superficie revelou picos em algumas das frequéncias salientes nos pontos da camada
cisalhante. Nos pontos cuja resolucdo era insuficiente para resolver a hidrodinamica foi obser-
vado que os comprimentos de coeréncia eram da ordem da corda do "slat", muito mais longos

que os pontos associados a fendmenos hidrodindmicos.

Numa tentativa de isolar os efeitos do enflechamento da asa no ruido, Lockard e
Choudhari (2010) simularam o perfil 30P30N com condi¢do periddica e imposi¢do de esco-
amento ao longo da envergadura. Os autores inicialmente compararam os resultados obtidos
em 2009 com os resultados de simulacdes realizadas com comprimento de envergadura suge-
rido pelas andlises de correlagdes de 2009 e obtiveram excelente concordancia. A dificuldade
de se fazer correspondéncia direta entre a geometria bidimensional e as geometrias enflechadas
levou a variagdes simultaneas de Mach e Reynolds e impediu que se isolasse os efeitos do es-
coamento na dire¢do da envergadura. No entanto, os autores concluiram que o enflechamento
pouco afetou o ruido, embora tenha alterado significativamente as estatisticas das propriedades

hidrodinamicas.

Imamura et al. (2008) simularam o escoamento ao redor do "slat"a fim de estudar os
mecanismos de geracdo de ruido. Os autores utilizaram um modelo hibrido LES/RANS baseado
num esquema compacto de sexta ordem espacial e integracdo temporal implicita. A sensibili-
dade dos resultados a pardmetros numéricos como niimero de iteragdes por passo temporal,
resolucdo de malha e ordem do método numérico foi avaliada através de seis simulacdes. Boa

concordancia entre os resultados e os resultados experimentais foi obtida, tanto para dados mé-
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dios quanto para dados transientes. Curiosamente, a simulacdo com maior diferenca entre os
resultados do escoamento médio apresentou a melhor aderéncia aos resultados experimentais

quando os espectros das flutuacdes foram avaliados.

Comparando os espectros dos pontos localizados no bordo de ataque do elemento prin-
cipal, dois pontos na regido de recirculagdo e um ponto na regido de recolamento da camada
cisalhante, os autores relataram diferenca de cerca de uma ordem de magnitude no ponto de
recolamento em relacdo aos demais pontos. Além dos niveis de flutuacdo de energia cinética
turbulenta serem mais elevados no ponto de recolamento, a distribui¢ao instantanea das fontes
da analogia de Powell também atingia seus maiores niveis na regido do ponto de recolamento.
Os autores investigaram em detalhes o campo de vorticidade e verificaram que os vortices ini-
cialmente orientados na dire¢do da envergadura deformavam-se progressivamente ao longo da
camada cisalhante até se alinharem com o escoamento local, o que provocaria flutuacdes de
pressdo mais intensas na dire¢do normal a superficie. Imamura et al. (2008) prop0s que tais

estruturas seriam responsaveis pelo ruido de banda larga do "slat".

O artigo de Konig et al. (2009) confirma a mudanca de orientacdo do vetor vorticidade
relatada em Imamura et al. (2008) e revela que as flutuagdes de velocidade no ponto de recola-
mento sdo dominadas por componentes na direcdo da envergadura. Os autores usaram o método
da equacio de pertubacgdo actstica (APE) para calcular o ruido gerado pelo perfil e observaram
pulsos de pressdao sendo gerados no bordo de fuga do "slat". A principal caracteristica do es-
pectro era o decaimento proporcional a f~2 e componentes tonais ndo-harménicas. Utilizando
técnicas de correlacdo cruzada entre os termos fontes do sistema APE e o sinal de ruido medido
em um observador, os autores demonstraram que os mdximos valores de correlacdo eram ob-
tidos para as fontes de ruido presentes no gap do "slat". Os autores demonstram que o campo
de pressdo no gap € dominado por padrdes de reflexdes entre a superficie do "slat"e o elemento

principal e atribuem a origem desses pulsos a flutuacao do ponto de recolamento.

2.5 Conclusoes

Gracas a combinagao entre medi¢cdes experimentais e simulagcdes numéricas na dltima
década foi possivel caracterizar o ruido de "slat"e isolar alguns dos principais mecanismos de
geracdo. MedigOes experimentais foram utilizadas principalmente para medi¢des do ruido de
"slat"e possibilitaram testes paramétricos com o objetivo de revelar a dependéncia do ruido de

"slat"em relacdo a varidveis de projeto, como angulos de ataque, gap e overlap.

Simula¢des numéricas foram imprescindiveis para correta identificacdo dos mecanis-
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mos de geracdo de ruido. Os primeiros artigos experimentais (Dobrzynski et al. (1998), Do-
brzynski e Pott-Pollenske (2001), Mendoza et al. (2002),Pott-Pollenske et al. (2003) ePott-
Pollenske et al. (2009)) afirmam que o ruido de banda larga gerado pelo "slat"pode ser repre-
sentado por modelos de ruido de bordo de fuga porque ambas as fontes escalam com a quinta
poténcia do nimero de Mach, além de diretividades similares. Em outras palavras, o mecanismo
de geragdo foi proposto sem que se conhecesse a estrutura do escoamento na regiao da fonte.
Como consequéncia, métodos baseados nessa hipotese, ou capturam parcialmente as tendéncias
observadas nas medi¢des (MENDOZA et al., 2002), ou sdo incapazes de estimar niveis absolutos

de pressdo sonora (POTT-POLLENSKE et al., 2009).

A estrutura do escoamento foi atacada principalmente com o uso de ferramentas nu-
méricas, nas quais teoricamente é possivel isolar e estudar as fontes sonoras. Os estudos se
iniciaram com modelos simplificados baseados em escoamento potencial, evoluiram para si-
mulagdes bidimensionais URANS e hoje o problema ja é atacado através de simulagdes LES
tridimensionais com condi¢do periddica. Os estudos numéricos identificaram a fonte de alta
frequéncia como sendo o desprendimento de voértices no bordo de fuga do "slat"e apontaram as
estruturas longitudinais formadas no recolamento da camada cisalhante como uma das princi-

pais regides geradoras de ruido de banda larga.

Conforme foi visto nesse capitulo, uma grande lacuna relacionada as pesquisas utili-
zando simulacdes numéricas € a falta de validacdo das simulagdes com dados experimentais.
As pesquisas numéricas da década de 2000 se concentraram principalmente em simular e estu-
dar o escoamento nas vizinhangas das fontes. Apenas recentemente foram publicados trabalhos
visando a estimativa do espectro do ruido de "slat"no observador, como exemplo o artigo de
Lockard e Choudhari (2009). Ainda assim, esses trabalhos ndo visaram a comparacdo de niveis
de ruido entre simulag@o e experimentos. Como ja explicado na secdo 1.2, o presente trabalho
tenta preencher essa lacuna através do cdlculo de ruido em tinel de vento de sec¢do fechada e

comparacao com dados experimentais.
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3 INTRODUGAO A ANALOGIA ACUSTICA

Ondas sonoras sao movimentos em formas de onda que se propagam num gas, carac-
terizadas por oscilacdes de baixa amplitude na massa especifica, pressdo, temperatura e posi¢ao
de particulas de fluido que se propagam rapidamente em um meio eldstico em equilibrio (FAHY,
2001). No caso de ar em condi¢cdes ambientes o modelo mais geral para descri¢do da dindmica

do movimento sdo as equagdes de Navier-Stokes (3.1) (SCHLIGHTING, 1979):

dp

E + 8Iz (pul) =0 (313)
0 0 0
_- N+ — (pwsws) + — (g::) = 1
g (pu;) + o, (puiuj) + o, (i) =0 (3.1b)
9 o0y + -2 (upe) + 2 (o + 01 = 0 (3.1¢)
ot T g, NPT g, T T = '

Nas equacgdes 3.1, p, p, u;, e correspondem respectivamente a pressao estatica, a massa
especifica, as componentes do vetor velocidade e energia interna. Em principio, tais equacdes
podem ser resolvidas numericamente para descrever tanto a geracao de ruido devido ao esco-
amento quanto a sua propagagdo. Na pritica, a diferenca de energia entre a turbuléncia e as
ondas sonoras dificulta a solu¢do através de métodos numéricos. A grande disparidade de esca-
las induz o uso de escala logaritmica (dB) para se quantificar a densidade espectral de poténcia

do ruido :

P’
IT (w) = 10log ( ) (3.2)
Pref

Na equacdo 3.2, p,.y = 20uPa é a menor flutuacdo de pressao detectada pelo ouvido
humano. Como pode ser visto, para simular a propaga¢do das ondas actsticas em nivel do mar
€ necessdrio um método numérico de alta resolucao, que consiga resolver flutuagdes da ordem

de 10 Pa em meio a flutuagdes hidrodinamicas da ordem de 1000 Pa. Além disso, a razdo entre
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os comprimentos de onda acusticos (\) e a escala caracteristica da fonte é inversamente propor-
cional ao nimero de Mach e Strouhal da fonte \/ L oz ~ O (St™*M ') (EWERT; SCHRODER,
2003).

Os problemas de propagacdo em escala real envolvem uma faixa relativamente larga
de frequéncias, tipicamente entre entre 20 e 20000/ z. Por isso, a propagagdo numérica envolve
uma integracao por longo periodo de tempo utilizando passos de tempo pequenos. Quando se
acopla o problema da geracdo com o da propagacgdo a situagcdo se agrava, visto que a razao entre
as escalas de tempo da propagac¢do e da turbuléncia é proporcional ao nimero de Mach (CO-
LONIUS; LELE, 2004). E evidente que a simulacdo da fonte actstica e da propagacio das ondas
através das equacdes de Navier-Stokes ndo € o método mais eficiente para tratar os fendmenos

aeroacusticos.

3.1 Analogia de Lighthill

E possivel estudar os mecanismos de geracio de ruido através de expansdes assint6ti-
cas como feito em Chu e Kovéasznay (1958). Entretanto, tais abordagens sdo raras na literatura
devido a dificuldade de manipulacdo algébrica das equagdes. Como a geragcao sonora apresenta
caracteristicas muito diferentes da propaga¢do, a abordagem mais indicada para iniciar o estudo

de problemas aero-acusticos € tratar os dois fendmenos de forma segregada.

Segundo (FAHY, 2001), as ondas acusticas se caracterizam pelas seguintes proprieda-

des:

1. Durante a propagacao, o tensor das tensdes € dominado pela pressao.

2. As flutuagdes de propriedades geradas pelas ondas acusticas possuem baixa amplitude e,

por isso, sdo governadas por equagdes lineares.

3. A mudancga de estado termodinamico se processa de forma tao rdpida que pode-se consi-

derar o processo adiabético.

Essas propriedades podem ser utilizadas para especializar as equagdes de Navier-
Stokes para o problema de propagagdo acustica. Diferenciando em relag@o ao tempo a equagao

da continuidade (3.1a) e dela subtraindo o divergente da equacao (3.1b) resulta em:

0?%p 0?

w = M (p(SZ] — Tij + ,OUZ'U]') (33)



20

A equacdo da onda pode ser obtida linearizando a equacgdo 3.3 e desprezando os ter-
mos viscosos. Deve-se ressaltar num processo adiabético, a pressdo e a massa especifica estao
relacionadas pela relacdo p = ap”, em que o é uma constante e v € a razdo entre os calores
especificos a pressdo e volume constantes. Essa relacao também deve ser linearizada em relagdo
ao estado de equilibrio (FAHY, 2001):

/
2= % — yRT, (3.4)

Finalmente, aplicando as simplifica¢des discutidas nos pardgrafos anteriores, encontra-
se a equacdo da onda (3.5), que se distingue da equacdo (3.3) por ser uma equacdo linear de
uma unica varidvel. Pode ser demonstrado (FAHY, 2001) que todas as varidveis do movimento

acustico satisfazem a equacao da onda (3.5).

10% 0%
P _ 5 _) 3.5
2ot Ox? 3-5)

Conforme discutido em Dowling e Williams (1983), a solucdo da equagdo 3.5 para
meio aberto € um campo de pressdes identicamente nulo. A unica forma de se obter um campo

nao-nulo € utilizar uma equagdo de onda ndo-homogénea:

10% 0%
o o~ @@ G0

Como a equagdo de onda € linear, uma vez conhecida a distribui¢c@o de fontes, a distri-
buicdo de pressdes pode ser calculada através do uso da técnica da funcdo de Green (MORSE et
al.,, 1954). Uma vez conhecida a distribui¢do de fontes (), o campo actstico em espago livre é

definido através da integral de convolucao:

1 Ry t—Ix—yl/c) 45

A vantagem de se utilizar a equacdo de onda para descri¢do da propagagdo sonora €
agora evidente : existe uma formula fechada (3.7) para a distribui¢do de pressdes acusticas em
funcdo da distribuicdo de fontes (). Determinar as fontes €, entdo, a Unica barreira para se

conhecer o campo acustico na regido do observador.

Uma das propriedades mais importantes da equacao 3.6 é o fato de que duas distribui-
coes de fontes diferentes ()1 e ()2 podem resultar no mesmo campo sonoro (DOWLING; WILLI-

AMS, 1983). Para investigar o ruido aerodindmico, é necessdrio estabelecer uma distribui¢cdo de
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fontes () a partir das propriedades do escoamento.

A analogia actstica de Lighthill (LIGHTHILL, 1952; LIGHTHILL, 1954) se baseia na
determinagdo de termos fontes () a partir das equagdes exatas (3.1). Lighthill partiu do principio
de que as fontes sonoras seriam dadas por todos os termos da equagao de Navier-Stokes que nao
compdem o operador de onda. Partindo da equagdo (3.3) e adicionando 1/c29%p/0t* — 8% p/Ot>

aos dois lados da equacao encontra-se a equagdo de Lighthill para a pressao (3.8):

1% 0% 0? 1 0? 5
- = —— (puu; — 1)+ == (p— 3.8
c¢2ot2  Ox?  Ox;0x, (puiu; = 7ig) + c2 ot? (b= <) G:8)

A equagdo 3.8 € exata e valida para qualquer valor da constante c,. Fazendo ¢, = ¢,
sendo ¢y a velocidade do som na atmosfera homogénea e em repouso que engloba a regidao
do escoamento, a equagdo 3.8 descreve a propagacdo da onda nessa atmosfera. Na regido do
escoamento, o lado direito da equacdo nao se anula e pode ser interpretado como uma fonte

sonora () :

1 & 2 02 1o 2 0
Q= c_iﬁ (p - C*P) + 920, (pusuj — 1;5) = C_iﬁ (p - C*ﬂ) + 07,07, (Ti;) (3.9

Embora Lighthill tenha obtido uma equacao para fontes acusticas através das equacoes
de Navier-Stokes, ela ndo define os mecanismos de conversdo entre energia cinética e de pres-
sdo em energia acustica. As fontes definidas pela equagdo 3.9 sao apenas fontes equivalentes,
construidas para obter o campo actstico a partir das flutuacdes nas regides das fontes. Em al-
guns casos, a extensdo espacial das fontes de Lighthill pode ser maior do que a extensio da

fonte real do escoamento, como advertem Wang et al. (2006).

3.2 Equacao de Ffowcs-Williams e Hawkings

A equacgdo (3.8) sO € vdlida no espaco infinito e na auséncia de superficies sdlidas.

Quando superficies solidas estao imersas no escoamento, elas podem:

e Refletir as ondas sonoras.

e Gerar ondas sonoras através da troca de forcas entre sélido e fluido.

Curle (1955) demonstrou que € possivel representar esses dois fendmenos introduzindo

fontes na superficie s6lida. Williams e Hawkings (1969) desenvolveram a equacdo de Lighthill
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através do formalismo de func¢des generalizadas para obter a equagdo da analogia na presenca
de superficies sélidas em movimento arbitrario. A equagdo 3.10 € conhecida como analogia de

Ffowcs-Williams e Hawkings (FWH) :

1 0? 0? 0 0 0?
(Za g ) (0= ) = 5 QU] = 5 (L0 ()] + 5o T H (] (10)

A superficie mével fechada é descrita pela fungdo f (x,t) = 0, com vetor normal
orientado para o exterior do volume representado por n; = df/0z;. A velocidade da superficie
¢ dada por v;, enquanto a velocidade do fluido atravessando a superficie é denotada por wu,.
Quando a superficie € sélida impermedvel, u; = v;. Assim, os termos da equacdo (3.10) s@o
dados por:

Qn = [povi + p (u; — vi)] n; (3.1D)

Li = [(p — po) 6ij — Tij + pui (uj — v;)] n; (3.12)

com 7;; dado pela equacdo (3.9). Usualmente, os termos associados a tensdes viscosas sdo

desprezados.

Segundo Dowling e Williams (1983), o operador divergente representa um cancela-
mento parcial das fontes. Assim, o operador estd relacionado a eficiéncia de irradiacao das
fontes. O primeiro termo da equagdo (3.10) nao apresenta cancelamento e € classificado como
monopolo. Ele é conhecido na literatura como "thickness noise", e representa o ruido gerado

pelo deslocamento de fluido devido ao movimento da superficie.

O segundo termo representa o ruido gerado pelo balango da quantidade de movimento
na superficie de controle e, por isso, é conhecido na literatura como "loading noise". Como
esse termo apresenta uma unica derivada parcial, ele € classificado como dipolo. J4 o terceiro
termo € a mesma fonte da equagdo 3.9 e representa a geragdo de ruido devido as flutuacdes de

velocidade no fluido. € considerado quadrupolo porque possui duas derivadas espaciais.

As flutuagdes de pressio devido aos termos quadrupolares sdo proporcionais a O (M?),
enquanto a contribui¢do dos termos dipolares € proporcional a O (M%) (DOWLING; WILLIAMS,
1983). Como nas aplica¢des de ruido de airframe o nimero de Mach em geral ndo excede 0,3

os termos relacionados aos quadrupolos podem ser desprezados (CRIGHTON, 1991).

A equacdo 3.10 pode ser resolvida formalmente através do teorema de Green para es-

tabelecer uma equacdo para a pressdo acustica gerada pelo escoamento ao redor de superficies,
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resultando em (CRIGHTON, 1991):

B of 0 6(t—1—|ze—y+U(t—7)|/co) 5
(e = [ [ pa () g Sy o
~ [ [ bty T PU D g ) o
- S(y)ps ST By, e —y+U(t—71)| !

Na equacdo 3.13, as coordenadas x e y se referem ao referencial soliddrio a superficie
S (y). As flutuagdes de pressdo sdo descritas no tempo retardado 7, que se relaciona com o

tempo no observador ¢ e a distincia entre observador e fonte r = |z — y| através da equagio :

F—t4— =0 (3.14)
Co

E possivel simplificar a 3.13 de diversas formas, dependendo do problema que se de-
seja resolver. Na formulacdo 1A de Farassat e Succi (1982), a equacdo é manipulada de forma

que o divergente seja substituido por uma derivada no tempo, resultando em:

) . Qn TM’I‘ + o (MT - Mz)
47Tp(a:,t):/ Q¥ Qn dS+/ ( . ) ds
j=o |7 (1= M) . f=0 r? (1= M)
Lol ] s +/ {L_—LM&}} ds (3.15)
CoJr=o0 |T (1-M,) . f=o Lr? (1= M,) T
| L, (TMT +eo (M, — M2)> s
Co F=0 T‘Q (1 - MT)S

Na equagdo (3.15), o nimero de Mach € relativo ao movimento da fonte sonora, isto €,
M; = v;/co. O indice r representa a projecdo do integrando na dire¢do definida por r = |z — y|,
sendo x a posi¢do do observador e y a posicdo da fonte, ambos definidos no momento da

emissdo da onda. O ponto indica derivada com respeito ao tempo da fonte, isto é, 9/0T.

3.3 Equacao de Ffowcs-Williams e Hawkings na formu-
lacao GT

Embora a equagdo de Ffowcs-Williams e Hawkings (3.10) seja vélida para fontes em

movimento arbitrdrio, ela assume que as ondas sonoras se propagam num meio homogéneo em
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repouso. Quando o meio acustico se movimenta com velocidade uniforme U, o operador de

onda se modifica conforme equagdo 3.16.

1 /0 o\ o

(2

Como a definicdo das fontes sonoras segundo a analogia de Lighthill se baseia na
diferenca entre as equagdes exatas e o operador de onda, a equagdo de Lighthill, quando escrita

para meios em movimento retilineo uniforme com velocidade U; se altera para:

i 2+U.i i _ 0’ _ 0 (u/u/_ ,.)_|_

0 d\° P
-(m+va) (-3)

Na equagdo (3.17), as componentes da velocidade sdo as flutuagdes em relacdo ao

(3.17)

escoamento médio, isto é, u, = u; — U;. Consequentemente, a equagdo de Ffowcs-Williams e
Hawkings assume nova expressao quando quando o meio estd em movimento (WECKMULLER
etal., 2010).

Uma maneira equivalente de equacionar o movimento do meio acustico € utilizar um
sistema de coordenadas em que o fluido esteja em repouso. Nesse caso, as hipdteses tedricas
utilizadas na obten¢do da equagdo (3.15) continuam validas. No caso da geracdo de ruido em
de tunel de vento, tanto o observador quanto a fonte se movem com velocidade —U; no novo

sistema de coordenadas.

Considerando que a velocidade do meio seja Uy, a equagdo para o tempo retardado tem

solugdo unica e dada pelo tridngulo de Garrick:

. —Mo ((L’l — yl) + R*

K= 32 (3.18a)
R = \J(er =) + B2 [(@2 — o) + (25 — y)?] (3.18b)
B=y1- Mg (3.18¢)

Nesse caso, a equagdo para o tempo de emissao deve ser corrigida segundo a distancia

acustica R entre observador e fonte, conforme equacao 3.19.
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sy B (3.19)
Co

No caso de ambiente em repouso, as fontes sonoras eram as componentes das flutua-
¢des em um ponto no fluido projetadas na dire¢do geométrica apontando para o observador. No
caso do meio em movimento, a dire¢do entre fonte e observador € definida pela transformacao
de Prandtl-Glauert. Assim, as projecdes indicadas pelos indices r na equagdo (3.15) serdo subs-
tituidos pelo indices R na formulagdo para tineis de vento. A direcao normal de propagagado é
definida pelo versor R; = grad (R) /|grad (R) |.

Nos problemas de tiineis de vento, a velocidade v; da superficie é constante e igual a
—U. Assim, as derivadas temporais do vetor normal a superficie e do vetor de Mach sdo nulas,
simplificando diversos termos da equacdo. Ao utilizar superficies sélidas, as equagdes (3.11) e

(3.12) simplificam-se para:

Qn = —poUin; (3.20)

L; = (p - po) 5ijnj (3.21)

Como nao ha aceleragdo da superficie, o integrando (3.20) € uma constante no tempo.
Nesse caso, ndo € necessario incluir o termo de ruido de espessura, pois ele apenas altera a

média do sinal de pressao. Assim, a equacdo de FWH na formulacdo GT € dada por:

4mp (z,t) :/ dS—i—/ [LLMQ] as
=0 j=0 LR? (1= Mg)~],

oar2
o Jy=o | (1= M,)" | f=0 -

_Ln
R(1—Mpg)*|

(3.22)

R2(1— Mg)

Do ponto de vista de implementacao numérica, o fato das integrais de (3.22) serem
avaliadas no tempo de emissao, propiciam duas abordagens. Usualmente, o histérico de flutua-
coes em cada ponto da superficie de integracao sdo amostrados simultaneamente. Pela equagdo
(3.19), a contribui¢do de cada elemento de superficie chega no observador em tempos dife-
rentes e, assim, € necessdrio interpolar as contribui¢cdes de cada elemento para um intervalo
comum. Do ponto de vista computacional, a grande vantagem desse algoritmo, denominado de
fonte-dominante, € a necessidade de carregar na memoria um unico passo de tempo por vez.
Na segunda abordagem, fixa-se o tempo de recepcao das ondas em cada observador, resolve-se

iterativamente a equagao (3.19) para enfim interpolar as fontes nos novos tempos de emissdo. A
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implementacdo de BRES et al. (2010), utilizada nesse trabalho, € baseada no algoritmo "fonte-

dominante"com interpolac¢do de quarta ordem nos termos-fonte.
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4 INTRODUCAO AO METODO
LATTICE-BOLTZMANN

Nesse trabalho sera utilizado um método numérico baseado da teoria cinética dos ga-
ses. O principal motivo para essa abordagem € a eficiéncia dos algoritmos baseados na equa-
cdo Lattice-Boltzmann para simulagdes transientes de escoamentos em condicao de nimero de
Mach baixos. Além da velocidade de execugdo se comparado com outros algoritmos baseados
nas equacdes de Navier-Stokes (CHEN et al., 1992), o algoritmo apresenta excelente escalabili-

dade em ambientes com processamento paralelo (SUCCI, 2001).

Nesse capitulo serdo apresentados os fundamentos do Método Lattice-Boltzmann
(LBM) e as principais equagdes implementadas no cédigo comercial PowerFLOW, utilizado
nesse trabalho. Esse capitulo se inicia com uma breve introducao a teoria cinética dos gases e
sua relagdo com as equagdes de Navier-Stokes, conforme apresentado no artigo de Shan et al.
(2006). Na sequéncia do capitulo, sdo apresentadas as aproximagdes necessdrias para obtencao
das equacdes fundamentais do LBM e as principais caracteristicas do método sdo discutidas.
Por fim, serdo apresentados os algoritmos e modelos utilizados pelo cédigo comercial Power-
FLOW.

4.1 Descricao cinética da dinamica dos gases

E possivel tratar a dindmica dos gases através de principios de mecénica cldssica con-
siderando a dinAmica intramolecular como um efeito de segunda ordem quando comparada com
a dindmica intermolecular. Nessa aproximacao, cada uma das moléculas pode ser tratada como
um ponto material e a dinamica do sistema composto por N moléculas ocupando um volume
total V' pode ser descrito através do conjunto composto por 3N coordenadas generalizadas e
3N quantidades de movimento generalizadas. Embora conceitualmente correta, essa aborda-
gem conduz a um sistema de equagdes intratdvel tanto analitica quanto numericamente devido
ao elevado nimero de graus de liberdade, da ordem de 10%*. Como o resultado desse sistema

sdo trajetorias individuais de particulas idénticas, ainda € necessdrio um enorme trabalho para
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extrair os padrdes de interacao entre as particulas e descrever o fendmeno de forma concisa.

A fisica estatistica contorna esse problema através da descri¢dao dos padrdes médios de
interacdo entre as particulas através de equagdes para as densidades de probabilidade ao invés
de tratar cada um dos graus de liberdade individualmente. Assim, a varidvel fundamental da
teoria cinética dos gases é a fungdo de probabilidade de distribuicao de particulas, f (Z, ¢, t).
Para interpretar o significado fisico de f, deve-se ter em mente que a probabilidade de encontrar

uma molécula no instante ¢ com velocidade entre ¢'e ¢+ d¢'é dada por f (Z, ¢, t).

Segundo Pope (2000), as propriedades macroscOpicas utilizadas nos modelos de meio
continuo sdo definidas matematicamente como valores esperados das propriedades moleculares.
Seja M a massa molecular do gds. Sua massa especifica, p (x), sua velocidade, @ (x), e a energia

cinética sdo obtidos respectivamente através de:

p:M/de (4.1a)

pil = M / féade (4.1b)
1

pe = 5M/fyc*— i|* dé (4.1¢)

A temperatura do gés, 6, é definida através do nivel médio de agitagdo molecular e e
da constante fundamental de Boltzmann k;. A definicdo de temperatura através da equagao 4.2,
s6 € valida no caso de gds monoatdmico ideal.

2Me
0 —
3k

4.2)

A equacdo de estado para o gés ideal 4.3, normalmente apresentada como uma lei
empirica, pode ser demonstrada analiticamente (ver Huang (2001)) através dos principios da
fisica estatistica quando se define a temperatura através da equacao 4.2.

o pkjﬂ

i 4.3)

Embora existam infinitas integrais de f no espaco das velocidades, apenas um pequeno
numero € usualmente estudado no contexto da mecéanica dos meios continuos: o tensor das
tensdes e o vetor taxa de transferéncia de calor correspondem a momentos de segunda e terceira
ordem da func¢do de distribui¢do em relacdo a velocidade intrinseca v = ¢ — u, conforme

equacgdes 4.4 ¢ 4.5.
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Oij = M/fvivjdé' (44)

4 :M/fvi|v\2d5 (4.5)

Na mecanica dos meios continuos, as equagdes de conservacido dependem do balango
de fluxo energia térmica e da taxa de transferéncia de quantidade de movimento (tensor das ten-
soes) nas vizinhancas do elemento de fluido. Sem uma relacdo entre esses fluxos e as variaveis
primitivas o sistema ndo pode ser resolvido. Esse € o papel da lei de Newton para a viscosidade

e lei de Fourier para a taxa de transferéncia de calor.

Se na termodinamica cldssica essas leis sdo obtidas através de observacdes empiricas,
nota-se que o tensor das tensdes e o vetor fluxo de calor também sdo obtidos diretamente através
da funcao de distribuicdo. Se for possivel derivar as leis fenomenologicas diretamente a partir
das equacdes da teoria cinética, estabelece-se a conexao entre a teoria cinética e a mecanica dos
meios continuos necessdria para o desenvolvimento do LBM como algoritmo para simulagdo

das equacdes de Navier-Stokes.

Para tanto, € necessdrio entender a dinamica da funcao de distribui¢do, isto €, descrever
suas variacdes no tempo e no espago uma vez determinado um modelo para a intera¢ao entre as
moléculas. No caso de sistemas diluidos as interacdes moleculares podem ser modeladas como
choque de pontos materiais, nos quais o nimero de moléculas é conservado. Esse principio é
suficiente para demonstrar ! que a funcdo de distribui¢ciio deve satisfazer a equagio de transporte

de Boltzmann :

of | of FROf_ (af> “e)
col

ot Yo Toe  \ ot

4.1.1 O operador de colisao e o estado de equilibrio

O lado esquerdo da (4.6) representa o transporte das moléculas sob a acdo de um
campo de forcas F. J4 o lado direito descreve as interagdes moleculares na forma de colisdes
entre pontos materiais. Em realidade, sem um modelo apropriado para o operador de colisao,

nao € possivel resolver a (4.6).

A probabilidade de ocorréncia de colisdes entre duas moléculas M1 e M2 é proporcio-

!0 desenvolvimento desse resultado pode ser encontrado em detalhes em Huang (2001)
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nal a probabilidade de se encontrar tais moléculas com velocidades v; e v3 nas posi¢des X € T
no mesmo instante de tempo, isto é, depende da fungao de probabilidade conjunta fi5. Embora
seja possivel encontrar uma equacdo para fi» tomando sucessivos momentos da equacdo de
Boltzmann, ela depende da funcdo de probabilidade conjunta de trés moléculas fio3. Essa di-
ficuldade € similar ao famoso problema de fechamento das equacdes de Navier-Stokes quando

se aplicam as médias de Reynolds.

O termo de colisdo pode ser modelado admitindo apenas colisdes bindrias e eldsticas,
que s6 acontecem quando duas moléculas estio suficientemente proximas. Em um gas diluido é
razodvel esperar que na maior parte do tempo as moléculas estdo tdo distante uma das outras que
nao existe correlacdo entre a velocidade e a posicao das moléculas, exceto no instante de tempo
imediatamente antes da colisdo. Essa hipdtese, conhecida como hipétese do caos molecular, é

descrita matematicamente como fio = fi fo.

Para completar o modelo de colis@o € necessario aplicar as leis de conservacdo de
quantidade de movimento e quantidade de movimento angular levando em consideragdo a ge-
ometria diferencial da colisdo através da sua drea Y (2) e a fungdo potencial intermolecular,
conforme proposto em Huang (2001). Demonstra-se que a forma mais geral do operador de

colisdo € dada por :

(aa_{>collision - / e / Z(@Q)la -al (f (C_i> / <C_;> — s (C_é)) e @7

A equacdo geral (4.7) dificulta o trabalho de obten¢do das equagdes de Navier-Stokes
a partir da teoria cinética. Entretanto ela permite introduzir o conceito de equilibrio termodina-
mico e segunda lei da termodindmica no ambito da teoria cinética e, ultimamente, construir um

modelo colisdo simplificado que possibilite recuperar as equagdes de Navier-Stokes.

Do ponto de vista macroscOpico, o equilibrio termodinamico € definido através da
segunda lei da termodinamica. Assim, os escoamentos devem seguir o principio de maxima
entropia, isto é, a entropia do sistema nao decresce. O teorema H de Boltzmann, (4.8) atesta
que o funcional apresentado na equacdo 4.8 decresce no tempo, exceto quando a fungdo de

distribui¢do assume o valor f = f°?. A partir dessa propriedade, define-se entropia como sendo
—H (t).
Ho)= - [ £@a0mlf @60 e (48)

Dessa forma, o equilibrio termodinamico € definido como o estado de um gés no qual

a fun¢@o de distribuicdo e o funcional H (t) sdo independentes do tempo. Supondo que o gas
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esteja no espaco livre, na auséncia de forcas externas a condicdo de equilibrio impde que o
operador de colisao seja nulo. Para tanto, a fun¢do de distribui¢ao no equilibrio deve ser tal que
fe (c’l) fe (c’2> = f°9(&7) £ (¢3). E possivel demonstrar que essa condicdo, aliada as con-
di¢des de conservacdo de massa, energia e quantidade de movimento resultam na distribuicdo

de Maxwell-Boltzmann:

erp | ————— 4.9)

M O\: M (@ — &)
2%pT

o0

Com a integral de colisdo foi possivel reconhecer duas propriedades fundamentais do
sistema: a marcha em direcdo ao equilibrio global e a funcdo de distribuicdo no estado de
equilibrio global, no qual o operador de colisdes se anula. Intuitivamente espera-se que o gds se
aproxime do equilibrio localmente no tempo e no espaco, como forma de minimizar o operador
de colisdo. Em funcdo dos gradientes de velocidade e temperatura o sistema lentamente se
ajusta em direcdo ao estado de equilibrio global no qual o todo o fluido se move com uma
Unica velocidade e possui uma tnica temperatura. A eliminacdo dos gradientes é vista como
um processo fundamentalmente hidrodinamico, enquanto o estabelecimento de equilibrio local

ocorre em intervalos de tempo muito mais curtos que os tempos hidrodinamicos.

A separagdo de escalas micro e macroscopica € medida através do nimero de Knudsen
Kn, definido como a relagdo entre o o caminho livre médio das moléculas e o comprimento

caracteristico do escoamento:

Kn = mol (4.10)
lhid

Reconhecendo que o sistema tende ao equilibrio, Bhatnagar et al. (1954) propuseram
que o termo de colisdo provoca a relaxacdo das particulas em dire¢do ao equilibrio local, através

da expressao hoje conhecida como termo de colisao BGK:

of of  Fof 1 e
G ras vy == @1

Evidentemente, se a constante de tempo 7 descreve a dindmica local de estabeleci-
mento de equilibrio, ela deve variar em fun¢do do estado local do gés, isto €, depende di-
retamente da distincia entre o estado local do gés e o estado de equilibrio correspondente a
temperatura e velocidade locais f — f“¢. Quando o gds estd ligeiramente fora de equilibrio, é
razoavel aproximar a frequéncia de relaxacdo como uma constante, isto €, como se fosse uma

propriedade intrinseca de todo o gés.
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4.1.2 Expansao em multiplas escalas e equacoes de Navier-
Stokes

Embora o termo de colisio BGK ndo seja essencial para obtencdo das equagdes de
Navier-Stokes, seu uso como modelo facilita a compreensao das hipéteses fundamentais que
conduzem a teoria cinética a mecanica do continuo. Além disso, ele facilita a manipulagdo
algébrica visto que ao tomar sucessivos momentos da equacdo de Boltzmann no espaco das

velocidades, o operador BGK se anula, resultando no conjunto de equagdes:

ap 0 B
0 0 0
Z o) - 2 (o) - —— (5.} = 4.12
2(e)+ (w )+i( 0ij+¢q)=0 (4.12¢)
ot T g, P T g, M7 ) = '

Evidentemente, o sistema ndo pode ser resolvido diretamente porque o tensor de ten-
soes e o vetor de fluxo de calor ainda s@o incégnitas, isto é, ndo foram utilizadas a Lei de
Newton para a viscosidade nem a Lei de Fourier para o fluxo de calor. Em realidade, obter
essas relacdes a partir de primeiros principios da teoria cinética € um dos objetivos da fisica

estatistica.

A nogdo de condi¢do de quase-equilibrio introduzida na subsecdo 4.1.1 € fundamental
para atingir tais objetivos. Ela estd ligada ao fato de que os movimentos macroscOpicos possuem
uma escala de tempo muito lenta se comparado com o intervalo de tempo entre as colisdes. A
razao entre a escala de tempo entre o choque de particulas e a escala de tempo hidrodinamica
pode ser estimada como sendo O (K'nM ). Para a maioria das aplicagdes, KnM < 1, indicando
uma clara separacao de escalas de tempo e espaco entre 0 movimento molecular € 0 movimento

macroscopico.

Segundo o procedimento de Chapman-Enskog, a funcio de distribui¢do pode ser ex-

pandida assintoticamente em fun¢do da sua distancia em relacdo a funcao de equilibrio local:

f=r ¢ Knf® + Kn?f® + O(Kn?) (4.13)

Substituindo a expansdo 4.13 na equacdo de Boltzmann e construindo um sistema de
equacgdes ordem a ordem nas poténcias de K n, sucessivas equacdes macroscopicas emergem.

Em particular, pode ser demonstrado que as equacdes de ordem zero equivalem as equagdes de
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Euler. A equagdo O (Kn) permite expandir o tensor das tensdes e o fluxo de calor em fungéo
das varidveis termodinamicas, recuperando, exceto por termos de ordem superior em Kn, as
leis de Newton e Euler. O procedimento detalhado de derivagdo dessas equacdes € extenso e

pode ser encontrado em livros-texto de fisica estatistica como Huang (2001).

4.1.3 Discretizacao do espaco de velocidades

O objetivo dessa secdo € demonstrar como os conceitos da fisica estatistica podem
ser utilizados para desenvolver um algoritmo para solu¢do numérica das equacdes de Navier-
Stokes. Em primeiro lugar, deve-se destacar que a simplicidade da equacio de Boltzmann com
operador BGK (BBGK) € apenas aparente, porque o o operador de colisdo é uma exponencial
de integrais de f no espago das velocidades. Além disso, deve-se reconhecer que a equagao
BBGK € um "superconjunto de equacdes"que abrange as equacOes de Navier-Stokes € suas
extensoes para escoamentos rarefeitos. Esse fato se manifesta matematicamente na descri¢dao
de toda a densidade de probabilidade ao invés de se utilizar apenas as médias. Portanto, além
de se recorrer aos métodos usuais de discretizacdo de tempo e espago, ainda se deve discretizar
o espaco das velocidades, com o cuidado de manter os valores dos momentos de f inalterados

no sistema discreto.

Numa série de dois artigos (GRAD, 1949a) e (GRAD, 1949b) propos expandir a fungdo
de distribuicdo f numa série infinita de polindmios de Hermite. O motivo da escolha dessa
classe de funcdes ortogonais reside numa unica propriedade : os coeficientes de cada ordem
da expansdo correspondem exatamente aos respectivos momentos da funcio de distribuigdo.
Demonstra¢des formais dessa propriedade validas para o espago N-dimensional estdo apresen-
tadas em detalhes em Shan et al. (2006). Como o objetivo desse texto € de apenas apresentar os
conceitos fundamentais de forma sucinta, a discussao que se segue versara sobre as proprieda-
des dos polindmios de Hermite e da equacdo de Boltzmann para o caso particular de espaco de

velocidades unidimensional.

Toda fun¢do f quadrado-integravel admite a expansio em série de Hermite:

f@)=> anH, (x) (4.14)
n=0

Através da relacao de ortogonalidade 4.15, demonstram-se a relagdes 4.16 € 4.17.

+00 6—1’2/2
/OO o H, () H,, (z) dz = 0pmn, (4.15)
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+o0 €7x2/2
/ NG H, (z) f (z) dx = a,n! (4.16)
—00 v
—I2/2 e} 1
fla)="=3" —anH, (z) 4.17)

v 2 n=0 n

A representacio 4.17 é conveniente porque o trucamento de f até a ordem N, f%,
preserva os N primeiros momentos da funcdo de distribuicdo, separando formalmente a infor-
macdo relevante para a dinamica do meio continuo (os /N primeiros momentos) da informagao

irrelevante para a maioria das aplica¢des aeronduticas.

E um fato bem conhecido que a quadratura de Gauss fornece os valores exatos da
integral de um polindmio de grau N conhecendo-se apenas os valores do polindmio em um
numero finito de pontos (HILDEBRAND, 1987). Como a expansao truncada da funcdo de distri-
buigdo fV contém exatamente os momentos de ordem N, fica evidente que as varidveis termo-
hidrodindmicas sdo igualmente representadas através dos valores [ N (v v4,t) ra=1, ..., q}.
A equacdo dinamica para cada uma dessas varidveis € obtida a partir da projecao da equagao

4.11 no espaco dos polindmios de Hermite e avaliacdo das fungdes nas abscissas c,:

o f of B 1 .
W—’—ca’i@_xi = —;(fa—faq) (4.18)

Os procedimentos descritos nos paragrafos anteriores definem uma forma exata de
se representar escoamentos através de equagdes da teoria cinética, tanto do ponto de vista do
grau de truncamento desejado quanto na ordem da expansdo de Chapman-Enskog (SHAN et al.,
2006). Tal resultado ja era conhecido desde a década de 50, quando da criacdo do sistema dos
13 primeiros momentos idealizados por Grad (GRAD, 1949a). No entanto, a aplica¢do da teoria
de discretizacdo do espago de velocidades via polindmios de Hermite como forma de gerar os

modelos LB € relativamente recente (ZHANG et al., 2006) e (SHAN, 2010).

4.2 Os modelos Lattice-Bolzmann

Nas se¢Oes anteriores foi demonstrado que € possivel simplificar a equacio BBGK
e ainda manter representacdo do escoamento equivalente as equagdes de Navier-Stokes. Em
linhas gerais, o procedimento exato para se desenvolver o modelo para simulagdo contém os

seguintes procedimentos:
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1. Determinar o nimero de varidveis termo-hidrodindmicas necessdrias para representar o

escoamento (n).

2. Determinar a ordem da expansdao de Chapman-Enskog (k) caracteristica do escoamento:

ordem 0 para equagdes de Euler, primeira ordem para equacdes de Navier-Stokes, etc.

3. Determinar o nimero minimo de momentos da fun¢do de distribuicdo necessarios para

garantir dindmica equivalente ao sistema macroscépico (k+n).

4. Selecionar um conjunto de velocidades respeitando a preservacdo dos (k+n) momentos

que seja o0 mais conveniente para solu¢do numérica.

5. Discretizar o sistema de equagdes diferenciais parciais segundo um método de diferencas

finitas, volumes finitos ou elementos finitos.

Embora a lista anterior defina uma forma geral para obtencdo de modelos LB, tais
modelos foram historicamente derivados a partir do algoritmo "gés em rede"proposto em Salem
e Wolfram (1985). O algoritmo € obtido heuristicamente como forma de reproduzir a dindmica

das moléculas, isto é, cada passo de tempo da simulagdo compreende:

1. A colisdo das "moléculas"que ocupam o mesmo ponto da malha espalhando a energia

para as direcoes, isto €,

fa (C(Z,t) B ffq (C(],t)

fo(@,t) = fo(z,t) — - (4.19)
2. A movimentagdo das "moléculas”, de acordo com suas velocidades, isto €,
fa (24 At t + AL) = f, (2,1) (4.20)

O nome do método, Lattice Boltzmann ou Boltzmann em reticulos, faz meng¢ao ao fato
de que o movimento das particulas estd limitado aos pontos da malha computacional, isto €, se

x; € € ponto da malha computacional, o ponto z; + “cAt também é um ponto da malha.

Apesar da diferenga conceitual, o "algoritmo baseado na formulacdo heuristica"nada
mais € do que a integracdo do sistema de equacdes 4.18 ao longo de suas linhas caracteristicas
¢, conforme esquema Euler avangado implicito para o operador de advecc¢ao. Devido a estrutura
reticular da malha, os incrementos At e Az, obedecem a relagdo ¢, = Ax,/At, e assim, tem-se

fo (z,t + AL) — f, (2,1) N Axy [ fo(x 4+ Axg, t + At) — fo (2, t + At)
At At Az,

+0 (At?) 4.21)
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Como o sistema agora s6 depende de At, ele pode ser integrado tratando o termo de
colisao com esquema explicito,isto €, dependente apenas do valor da fun¢do de distribuicao no

passo anterior:

At
fao (x4 cl ALt + At) — f, (z,t) = —l / [fa (x + cos,t+8) — fLSEQ) (T + a8, t + 3)} dz
T Jo

(4.22)

Marié (2008) sugere utilizar a regra dos trapézios para calcular a integral em 4.21 como
forma de melhorar a precisdo numérica. No entanto, é necessdrio realizar uma mudanga de
coordenadas para obter a equacdo LB tal como apresentada no método heuristico. Uma forma
mais simples € utilizar o esquema de primeira ordem para a integral, isto é, f, (z,t)— {ea) (x,t)

¢ aproximado como uma constante ao longo do intervalo de integragdo, resultando em:

fa (x4 cl At t + At) — f, (z,t) = _% [fa (2,t) — fé“I) (z, t)} (4.23)

Finalmente, o sistema de equacdes deve ser integrado no espago das velocidades de
forma a obter um sistema consistente com o modelo macroscépico. Em particular, deve-se

aproximar as integrais :

/w (v) f(x,v,t) dv =~ Zwaw (va) f20 (x,v,1) (4.24)

nas quais ¢ (v) s@o polindmios. Os valores das fungdes 1) (v) para que o sistema macroscopico
obedeca as leis de conservacdo de massa,quantidade de movimento e energia sdo dados pelas
equacgoes 4.25a, 4.25b e 4.25c.

Y (U) = 15055005 (4.25a)
Y (V) = 1505 0055 000k (4.25b)
Y (V) = 15055 03055 00U V00V (4.25¢)

A estrutura reticular do espaco (z,v,t) é fundamental para o algoritmo heuristico da
advecg¢do-colisdo. Como a escolha das velocidades discretas é baseada na geometria do reticulo
ao invés de ser determinada pelo critério da projecdo no espaco dos polindmios de Hermite,
os modelos LB mais comuns nao reproduzem as equacdes de Navier-Stokes compressiveis de

forma exata.
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4.2.1 Propriedades do modelo D3Q19

O modelo D3Q19 (lattice em 3 dimensdes composto por 19 velocidades) foi proposto
pela primeira vez em Qian et al. (1992). Trata-se de um modelo no qual as moléculas s6 podem
se movimentar para nds adjacentes em um passo de tempo. Considere uma malha cartesiana
regular num espago tridimensional. Os pontos localizados no interior da malha possuem 18

vizinhos, como pode ser visto na figura 4.1.

Figura 4.1: Lattice D3Q19.

Devido ao conjunto limitado de velocidades, as equagdes de conservacio 4.25 s6 po-
dem ser impostas até a expansao de segunda ordem da fun¢do de distribui¢do, resultando em
4.26:

Cq.:U; U; U5 Cq.:iCq 4
eq % u 1 a,r "1 (Z2ad] ( a,1>-a,] _5@)} 4_26
JH R pw [ “rr Taorr URT : (426

Convém ressaltar que os pesos w, da quadratura apresentados na tabela 4.1 sdo obtidos
através da expansdo isotérmica 4.26 da funcio de equilibrio exata 4.9. Segundo Shan et al.
(2006), a base de 19 velocidades s6 permite integracdo exata dos dois primeiros momentos da
funcdo de distribuicdo de equilibrio. Porque as equacdes de Navier-Stokes para escoamento
isotérmico necessitam do terceiro momento, a falta de nimero suficiente de velocidades resulta
em erro no célculo do tensor das tensdes, da ordem O (Tu?0u;/Ox;). Evidentemente, como a
propria ordem de quadratura ndo permite descrever a equacgdo da energia, a aplicacdo do método

se restringe a escoamentos isotérmicos e baixos nimeros de Mach.
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Tabela 4.1: Pesos w, da quadratura da distribui¢ao de equilibrio.

w,  Velocidades (figura 4.1)
1/18 0as

1/36 6al7

1/3 estado de repouso 18

Todas as velocidades c, sdo multiplas de uma velocidade caracteristica do reticulo, a
que se costuma definir como velocidade do som. Como o fator R7" normaliza a velocidade local
do fluido na distribui¢do de equilibrio, a velocidade do som do lattice € definida através da ex-
pressdo 4.27. Como pode ser visto, essa expressao nao coincide com a defini¢do de velocidade

de propagacao de pulsos de pressdo em processos adiabdticos ¢ = /v RT'.

¢s = VRT 4.27)

Tendo em vista que o modelo heuristico D3Q19 introduz um erro proporcional ao
quadrado da velocidade no cdlculo da viscosidade, é natural questionar porque esse trabalho
usa um modelo aproximado em detrimento de algoritmos tradicionais para soluc¢do das equacdes
exatas de Navier-Stokes. Em primeiro lugar, deve-se ressaltar que tais aproximagdes nao afetam
de forma significativa os escoamentos em que o numero de Mach € baixo M < 0,2 e ndo ha
troca de calor significativa entre a superficie da asa e o fluido, porque nesses casos os efeitos
térmicos e de compressibilidade sdo pouco significativos. Além disso, a pequena diferenca na
velocidade do som terd efeitos despreziveis nesse trabalho, visto que a propagac¢do sonora até o

observador serd calculada através da analogia acustica.

Essas aproximagdes sao superadas pelo excelente desempenho computacional do mé-
todo, especialmente em arquiteturas paralelas. Segundo (SUCCI, 2001), quando o modelo
D3Q19 ¢ integrado no tempo com método explicito, as operagdes aritméticas em ponto flu-
tuante utilizam apenas valores locais, porque se restringem a etapa de colisdo. J4 a etapa de

adveccdo envolve apenas a comunicagdo dos valores da etapa pos-colisdo para os nds vizinhos.

A integragdo por método explicito ndo resulta em custo computacional excessivo para
os problemas aeroacusticos, visto que as frequéncias de interesse ja impdem um passo de tempo
pequeno. Além disso, o critério de estabilidade do modelo D3Q19 ndo impde um passo de
tempo tao restritivo que os métodos baseados nas equacdes de Navier-Stokes porque o critério
de estabilidade do método LB é baseado na convecgao, isto é, At ~ Ax. Por outro lado, na

discretizacdo das equacdes de Navier-Stokes, o critério de estabilidade é o mais restritivo entre
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o - . - . 2 o . - e
critérios de convecgdo e difusdo viscosa At ~ (Ax), sendo que o critério de difusdo dltimo
¢, em geral, o mais restritivo. Tal vantagem é particularmente significativa nas simulagdes de

escoamentos com alto nimero de Reynolds.

Para finalizar a discussao sobre desempenho computacional, é conveniente citar a com-
paracdo de desempenho entre os métodos LB e métodos de alta ordem para as equagdes de
Navier-Stokes apresentada em Marié (2008). Embora o método D3Q19 seja um método de se-
gunda ordem e, por isso, necessite de maior nimero de pontos por comprimento de onda que os
algoritmos de ordem elevada, o modelo D3Q19 realiza menor nimero de operacdes em ponto
flutuante dada uma precisao fixa. Embora o autor tenha considerado apenas propagacdo de on-
das acusticas planas na comparagio, maior efici€éncia dos algoritmos LB ja foi reportada mesmo
quando o método foi comparado ao método pseudo-espectral para simulacdes DNS (CHEN et al.,
1992). E essa eficiéncia computacional que justifica o uso do método apesar da introdugio de

aproximagoes.

4.2.2 Condicoes de contorno

No método LB, a condi¢cdo de contorno € uma equacdo que relaciona as fungdes de
distribui¢do que chegam a borda do dominio com as fun¢des de distribuicdo conhecidas que
deixam a borda. No caso de condi¢Oes de entrada de escoamento, as propriedades hidrodina-
micas sdo impostas calculando-se a funcdo de distribuicao de equilibrio referente ao estado do
fluido na borda do dominio. A mesma técnica pode ser utilizada para as condi¢des de saida. No
entanto, como a técnica assume gradiente nulo apds a fronteira computacional, esta precisa ser
afastada das esteiras para nao gerar flutuacdes devido a variacdo brusca do perfil de velocidades

(succt, 2001).

A condi¢do de impenetrabilidade nas superficies € obtida forcando reflexdo especular
das particulas, como mostrado na figura 4.2(a). A condic@o de escorregamento € obtida inver-
tendo o sentido da velocidade das particulas que se chocam contra as paredes, conhecido na
literatura como condi¢@o "bounce-back". No algoritmo convencional, para que ocorra o cho-
que entre as particulas e a superficie os nés da superficie devem corresponder a nés da malha

reticular.

O cbédigo PowerFLOW contorna esse problema baseado na discretizacdo em volu-
mes finitos da (4.18), permitindo distribuicao continua de particulas no dominio de cdlculo em
funcdo da ordem de interpolacdo do método (SUCCI, 2001), (CHEN et al., 2006) e (CHEN et al.,
1998).A superficie sdlida, aproximada por planos conforme figura 4.3, altera a quantidade de

movimento das particulas e as injeta no escoamento através dos termos de fluxo (LI et al., 2004).
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Figura 4.2: Implementagdo das condi¢des de contorno no método Lattice-Boltzmann. a) Re-
flexdo especular das particulas, resultando na condi¢do de impermeabilidade. b) Reflexdo das
particulas para a mesma dire¢do de origem (bounce-back) resultando na condicao de aderéncia
completa. Figuras adaptadas de Li et al. (2004).

Assim, para cada face sdlida, o seguinte algoritmo deve ser aplicado (CHEN et al., 1998):

1. Identificar as populacdes [/, associadas as velocidades ¢/, que colidirdo com a superficie
durante o passo de tempo. E relativamente simples demonstrar que as populacdes estao
contidas nos prismas de base A° e altura |c]nf|At, sendo A® e n® a drea e a normal unitédria

orientada para o fluido da face que representa localmente a superficie.

2. Determinar a drea A* de cada célula X que intercepta o prisma indicado no item an-
terior. Inverter a direcdo das populacdes e redistribui-las para as células vizinhas a face
sOlida ponderando seu valor pela drea de intersec¢do. Tal passo assume que as particulas
serdo espalhadas de maneira uniforme ao longo do prisma, correspondendo a esquema de

primeira ordem quando a fronteira ndo estd alinhada com a malha.

Para aumentar a ordem da condi¢@o de contorno, € necessdrio aumentar a ordem da distribui¢do
de populacdes no prisma. Em Li et al. (2004) propde-se a seguinte correcao para obter precisdao

de segunda ordem:

TN = AXIg i (yX) - Y) (4.28a)
. 1 -8uil
) — LY

5f1 = pw; Tcg 7o, (4.28b)

na qual Y é média ponderada pelas 4reas das distancias das células X a face em questao.

A condicao de aderéncia completa € obtida invertendo-se a velocidade das particulas

que colidem com a superficie. No caso geral, como no caso de incorpora¢do de modelos de



41

turbuléncia ou condi¢do de escorregamento, é possivel especificar a forca na parede e calcular
as populacdes espalhadas para o fluido através do balanco da quantidade de movimento das

populagdes (CHEN et al., 1998).

Figura 4.3: Esquema representado a aplicagdo da condi¢do de contorno em geometrias orienta-
das arbitrariamente

4.3 Modelo de turbuléncia do cédigo PowerFLOW

Como o método LB € inerentemente transiente, os modelos de turbuléncia que melhor
se adequam para os c6digos LB sdo os modelos LES e hibridos LES/RANS. Em tais modelos,
inicialmente € aplicado um filtro passa-baixa as equacdes de Navier-Stokes. As varidveis hidro-
dinamicas filtradas sdo denominadas de grandes escalas e as parcelas de frequéncia maior do

que a frequéncia de corte do filtro sdo denominadas pequenas escalas.

Na abordagem LES, o método numérico resolve as equacdes dinamicas das grandes
escalas que, devido a natureza ndo-linear das equagdes de Navier-Stokes, contém um termo
equivalente a um tensor de tensdes das pequenas escalas. Usualmente esse termo extrai ener-
gia das grandes escalas como forma de simular a cascata de energia da turbuléncia. O efeito

resultante € equivalente ao aumento da viscosidade do fluido.

Nos modelos RANS, sdo resolvidas equacgdes de transporte que definem as tensdes de
Reynolds em todo o dominio. Conforme justifica Khorrami e Singer (2001), esses modelos
amortecem as flutuagdes do escoamento e, por isso, sdo utilizados para acelerar o estabele-

cimento de escoamento estatisticamente estacionario. Nos modelos hibridos RANS/LES, as
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tensdes de Reynolds sdo diminuidas em regides de alta resolucdo da malha para permitir a for-
macao de vortices. Nesse locais o método pode ser interpretado como LES, tendo em vista que
o filtro espacial é determinado pela frequéncia de corte da malha e as tensdes de sub-malha sdo

dadas pelas tensdes de Reynolds limitadas.

No cédigo PowerFLOW, as tensdes de Reynolds s@o determinadas pelo modelo k& — €

RNG conforme equagdes 4.29:

DE 0 Ok
_—{<ﬂ+£> } + 7ijSij — pe

pD_t N al'j O OkT 8951
De 0 [(p | pr Oe € (L =n/m)]| €
— == —7;:8: — | C. 4 T p— 4.29
th 0z, {(06 + 05T> 81:1} +CdijS] [CQ_FC# 14 g3 pk ( )
K1
b= O T

A varidvel 7 na (4.29) controla a dissipa¢do causada pelo modelo de turbuléncia,
diminuindo-a em regides com alta vorticidade e helicidade conforme (4.30). A fungédo f (Ax)
controla a viscosidade turbulenta, impedindo a instabilidade numérica. Como o modelo de
turbuléncia € proprietdrio, os valores das constantes e da fun¢do f na equacdo 4.29 ndo serdo

apresentados.

k? |uzwz|

_ k k
n:AE\S|+BEM+C + f (Ax) (4.30)

e [yl

Segundo Teixeira (1998), o modelo RNG é complementado pelo conjunto de condi¢des

de contorno 4.31 e integrado conforme esquema modificado de Lax-Wendroff.

1 1
kT = — = —— — P07 | —— 4 0.20y"
uz vV Cu V Cu
(4.31)
3 4

L €U . 42 1.04y”" 1.04y™

= — =0.04y" — 0.0033 -
¢ T Y T 106

Devido as malhas cubicas, ndo € possivel refinar a camada limite na direcdo normal
a parede sem aumentar demasiadamente o custo computacional. No cédigo PowerFLOW, o
efeito das estruturas turbulentas proximas a parede € modelado através de func¢des de ligacdo,

ou funcdes de parede. Embora tais funcdes sejam correlacdes extraidas de escoamentos sem
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separagdo, plenamente desenvolvidos em superficies planas, o modelo implementado no cédigo
PowerFLOW re-escala a espessura da camada limite conforme o conjunto de equagdes 4.32.

Visto que o modelo € proprietdrio, a funcdo g também € fechada.

+
- lln (y_) + B
Uy K 19

0
§:1+9<Lcharu p)
6$t

(4.32)

A tensdo de cisalhamento na parede, estimada através da (4.32), € utilizada no balango
de quantidade de movimento das particulas que se chocam com a parede através do algoritmo

de controle de fluxo tangencial de particulas proposto em Chen et al. (1998).
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5 SIMULACAO DO RUIDO DE "SLAT"EM TUNEL DE
SECAO FECHADA

O perfil bidimensional utilizado em todo o trabalho e mostrado na figura 5.1 € o per-
fil da antiga McDonnell Douglas Corporation - hoje Boeing - na configuracdo conhecida na
literatura como 30P30N, devido aos angulos de deflexdo de flap e "slat". Esse perfil tem sido
estudado extensivamente desde a década de 90 através de uma série de workshops sobre mode-
los de turbuléncia organizados pela NASA (KLAUSMEYER et al., 1997), além de ter sido utilizado

por Jenkins et al. (2004) para visualiza¢do do escoamento na cova do "slat".

<

Figura 5.1: Perfil 30P30N utilizado nos benchmarks organizados na década de 90 para anélise
de modelos de turbuléncia Klausmeyer et al. (1997)

Os resultados experimentais disponiveis para validagdo das simula¢des foram obtidos
no tinel LAE-1 da EESC-USP em campanha de ensaios realizada entre Dezembro de 2010 e
Abril de 2011 (JAMAGUIVA, 2012). O ventilador do tinel possui 8 pds de material composto,
7 estatores e ¢ movido por um motor elétrico de 110 HP, controlado através de um inversor
de frequéncia. O ventilador tem 2,4 m de didmetro entre as pontas das pas enquanto seu nu-
cleo carenado possui 1,1 m de diametro. A cdmara de testes possui aproximadamente 3 m de
comprimento por 1,3 m de altura e 1,70 de largura, com paredes construidas em madeira na-
val. Anteriormente a campanha de ensaios, o tinel foi submetido a modifica¢des para reduzir o

ruido de fundo e permitir ensaios acusticos (SANTANA, 2010).

O perfil 30P30N com corda recolhida de 0,500 m e envergadura de 1,3 m foi ensaiado
em vdrios valores de velocidade e angulos de ataque. Estimativas dos niveis de ruido no ponto

(—0,1; -0, 85;0), gerados apenas pela secéo central de envergadura 0,9 m do "slat"e bordo de
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ataque do elemento principal foram obtidas através da técnica de beamforming, resultando em
incertezas de 4, 5 dB. Para validag@o das simulagdes serdo utilizadas as medi¢des nas seguintes
condigoes:

e Velocidade do escoamento igual a 35 m/s.

e Angulos de ataque : 4, 6 ¢ 8 °.

e Numero de Reynolds em torno de 10° e nimero de Mach =~ 0, 1.

e Succdo nas paredes laterais para diminuir o efeito de ponta.

Para as discussdes que se seguem, serd adotado o seguinte sistema de coordenadas :

e Origem no centro geométrico da secdo de testes.
e Eixo X na direcdo e sentidos do escoamento

e Direcdo Y apontando para o extradorso do perfil
e Direcdo Z obtida pela regra da mao direita.

e Centro de rotacdo do perfil se localiza a distancia de 0,250 m do bordo de fuga do ele-

mento principal e coincide com a origem do centro da secao de testes.

5.1 Metodologia de simulacao

5.1.1 Dimensoes do dominio computacional

Como o objetivo das simulacdes era ser o mais proximo das condi¢des do tinel de
vento, boa parte da geometria do tinel esta representada nas simulacdes. A figura 5.2 apresenta
uma vista no plano do aerofélio do modelo computacional, na qual a regido delimitada em
vermelho possui altura e comprimento iguais aos valores da secao de testes do tinel de vento
LAE-1. Assim, as simula¢des representam a razao de bloqueio do escoamento no tinel e podem

capturar as ondas sonoras refletidas nas paredes do tunel.

O codigo PowerFLOW 4.3a, cuja formulagado esta descrita no capitulo 4, foi utilizado
em todas simulacdes apresentadas nesse trabalho. Conforme discutido no capitulo 4, as condi-
coes de contorno de entrada e saida de escoamento disponiveis no cédigo PowerFLOW impdem

o valor das propriedades hidrodindmicas. Evidentemente tal condi¢do ndo representa fielmente
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Segdo de testes do
Zonas de amortecimento tanel LAE-1
de flutuacdes

Paredes

tinel

Figura 5.2: Esquema do modelo computacional utilizado nesse capitulo. A regido cinza clara
possui a mesma altura e comprimento da secdo de testes do tinel LAE-1. As regides azuis
possuem a metade do comprimento da secdo de testes e sdo empregadas para amortecer as
flutuacdes que incidem nas condi¢des de contorno. Figura ndo estd em escala.

o campo de velocidades do tinel de vento, de circuito fechado. Além das flutuacdes acusti-
cas, no tinel de vento o perfil de velocidades a montante provavelmente ndo deve ser uniforme

devido a esteira gerada pelo perfil.

Para minimizar as flutuag¢des nas proximidades das condi¢des de entrada e saida, foram
utilizadas zonas de amortecimento de flutuagdes, destacadas na figura 5.2. Em tais regides a
viscosidade do fluido € 100 vezes maior do que na regido correspondente a secdo de testes
do tinel e a resolu¢do de malha € um nivel menor do que o nivel mais grosseiro da secdo de
testes, dissipando a esteira e minimizando a geracao e reflexdo de ondas acusticas nas secoes de

entrada e saida do tdnel.

Se no plano do aerof6lio foi possivel reproduzir as dimensdes do tiinel de vento, ndo é
possivel simular a envergadura de 1,3 m, tampouco as paredes laterais do tunel. Como o método
LBM utiliza malhas cuibicas, o nimero total de elementos na malha € fun¢do direta das escalas
do escoamento e da resolucao de malha necessdria para capturar o fendmeno. Visualiza¢des do
escoamento ao redor do "slat"demonstraram que as estruturas do escoamento se originam da
camada limite na ctispide do elemento (JENKINS et al., 2004). Utilizar uma malha refinada o su-
ficiente para capturar a dinamica vortical em 1,3 m de envergadura inviabilizaria as simulagdes

devido ao alto custo computacional !.

Como nos experimentos a succao € utilizada para minimizar os efeitos tridimensionais
de ponta, o escoamento pode ser modelado através de condi¢cdes de contorno periddicas na

envergadura, desde que o dominio periddico seja longo o suficiente para que o escoamento

Cada uma das simulacdes desse trabalho utilizou 128 niicleos de processadores Intel Quad-Core Xeon, com
duragdo média de 3 dias.
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desenvolva as tridimensionalidades. Do contrario, o escoamento sera afetado artificialmente

pela condicao de contorno e se afastara da condicdo do experimento.

Neste trabalho todas as simula¢des apresentam envergadura de 80% da corda do "slat",
valor minimo para o perfil MD30P30N nas condi¢des Reynolds de 1,7 x 10% e Mach =~ 0, 17,
segundo as simulagdes de Lockard e Choudhari (2009) e Lockard e Choudhari (2010). Como a

faixa de Reynolds e Mach desse trabalho € similar, foi adotado o mesmo valor.

5.1.2 Condicoes de contorno

Na direcao da envergadura serdo aplicadas condi¢des de contorno periddicas, assu-
mindo a hipétese de invariincia das propriedades estatisticas ao longo da envergadura. Na
condicdo de entrada do tinel foram impostas as seguintes propriedades: velocidade de 35m/s,
intensidade de turbuléncia de 0.25% e valor da escala integral da turbuléncia de 1mm e pres-
sao atmosférica de 1latm. No caso da condi¢do de saida, apenas a pressao de latm é imposta,

enquanto a dire¢do do vetor velocidade € livre.

Para limitar o custo computacional, condi¢des de impermeabilidade e de transferéncia
de calor nula foram aplicadas nas paredes do tinel. Nao é necessario resolver a camada limite
do tinel porque o aerofdlio estd relativamente distante das paredes do tinel e a influéncia das

paredes limita-se a razdo de bloqueio e reflexdes de ondas sonoras.

Embora ainda ndo exista uma conclusio definitiva sobre o papel das tensdes viscosas
na analogia de FWH (WANG et al., 2006), a formulacdo GT de BRES et al. (2010), assim como
na maioria das aplicacdes da analogia de FWH na literatura, serd alimentada apenas com as
flutuacdes de pressdo. Deve-se ter em mente que essa abordagem apenas indica que as tensoes
viscosas ndo resultam em fontes equivalentes significantes, mas ainda tem papel fundamental

no desenvolvimento do escoamento, como na regidao da cova do "slat".

Devido ao potencial de reducdo do custo computacional quando se usam condicdes
de escorregamento na superficie do aerofélio, convém estudar sua aplicagcdo para simulacdo do
ruido de "slat". As primeiras tentativas de calcular o ruido de "slat"desprezam toda influéncia
de tensdes viscosas no ruido (GUO, 1997) e (GUO, 2001). Recentemente, Simoes et al. (2011)
sugeriram utilizar uma abordagem hibrida, na qual o flap, a cispide e a cova do "slat"seriam
tratadas com condi¢des de aderéncia completa, enquanto condi¢des de impermeabilidade seriam

aplicadas ao extradorso do "slat"e a superficie do elemento principal.

Nesse capitulo, a estratégia hibrida serd investigada em tré€s angulos de ataque. Para

isolar o tratamento das condi¢des de contorno das varia¢des induzidas pelas malhas, para cada
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refinamento de malha descrito na secao 5.1.6 serdo realizadas simulagcdes comparando a condi-

cdo de aderéncia completa contra a condicao hibrida.

As figuras 5.3(a) e 5.3(b) destacam as regides em que serdo aplicadas as condi¢des de
aderéncia completa e de impermeabilidade na abordagem hibrida. O elemento principal € o pri-
meiro candidato para aplicacdo das condi¢des de impermeabilidade pois € o elemento de maior
perimetro. Nas simula¢des de Lockard e Choudhari (2009), que se aproximam das condi¢des
estudadas nesse trabalho, a separacdo da camada limite no flap limitou-se a uma pequena regiao
proximo do bordo de fuga do flap. Dessa forma, o conjunto de condi¢des de contorno deno-
minado hibrido contempla condi¢des de escorregamento na superficie do elemento principal e

condi¢Oes de aderéncia completa.

No caso da superficie do "slat", a geracdo de ruido estd associada a bolha de recir-
culacdo da cova e a interacdo das estruturas vorticais com o bordo de fuga do "slat", locais
em que as tensdes viscosas tém papel fundamental. Assim, nessas regides, foram aplicadas
condicdes de aderéncia completa, enquanto nas demais, foram aplicadas apenas condicdo de

impermeabilidade, conforme figura 5.3

Em todo esse trabalho, as condi¢des de aderéncia completa assumem camada limite

turbulenta e utilizam as func¢des de parede descritas na secdo 4.3.

5.1.3 Condicoes iniciais e critério de convergéncia temporal

Partindo de condic¢do inicial uniforme, com todos os valores das varidveis do escoa-
mento iguais aos valores da condi¢do de entrada, € realizada uma marcha no tempo de 0, 329
segundos. Apenas os ultimos 0, 20 s sdo utilizados na etapa de propagagdo actstica, para ga-

rantir que o escoamento atinja estado estatisticamente estaciondrio.

Como ndo existe um critério pritico para se determinar o tempo minimo de simulagdo
para que o escoamento se estabilize e a convergéncia da simulac@o deve ser verificada a poste-
riori inspecionando a solucdo numérica. Baseado no histérico do coeficiente de sustentagcao de
simulagdes preliminares, mostrado na fig. 5.4, o valor de 0, 12 segundos foi considerado o me-
lhor compromisso entre descarte de transiente inicial e tempo total de amostragem, obtendo-se

16384 amostras do campo de pressdes na superficie da asa segundo a taxa de 81797, 6H z.
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Figura 5.3: Descricdo da condi¢do de contorno hibrida. Condi¢do de aderéncia aplicada nas
superficies de cor vermelha, enquanto as superficies em cinza serdo impostas condi¢des de
impermeabilidade. a) Vista geral das condicdes de contorno. b) Detalhes das condi¢des de
contorno no "slat".
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Figura 5.4: Histérico do coeficiente de sustentacio mostrando convergéncia a partir de 0,12
segundos.
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5.1.4 Irradiacao acustica

O sinal acustico gerado pelo "slat"sera calculado através da equacao de FWH na for-
mulagdo GT, equagdo 3.22. Para evitar interferéncia da condicdo de contorno periddica nas

fontes, serd utilizada apenas metade do comprimento de envergadura simulado.

A figura 5.5 mostra as regides do perfil utilizadas para propagacio de ruido, destacando
em azul o uso do "slat"e parte da superficie do elemento principal. Essa ultima superficie
foi incluida porque o escoamento ao redor do "slat"induz flutuagdes de pressd@o no elemento
principal através de interacdo potencial e confluéncia entre as camadas limite dos dois perfis
(SMITH, 1975).

A formulagdo ja incorpora alguns aspectos da geracdo em tinel de vento como 0 mo-
vimento do fluido, mas desconsidera os efeitos de reverberagcdo por nao incluir as reflexdes nas
paredes do tinel. Como as distancias envolvidas sdo da ordem de 2 m, ndo serd considerada a

atenuagdo atmosférica.

Vo

Figura 5.5: Fontes de ruido utilizadas na equacdo de Ffowcs-Williams e Hawkings destacadas
em azul.

5.1.5 Correcao devido a diferenca do comprimento de enverga-
dura

O objetivo dessa secdo € encontrar uma expressao tedrica para a densidade espectral

de poténcia do ruido de "slat". A discussdo apresentada nessa secao € baseada no artigo de Guo
(2010).

O ponto de partida para a andlise € a solucdo formal da equacdo de FWH 3.13. A
densidade espectral de poténcia II (x,w), é calculada através de médias dos coeficientes da

transformada de Fourier do sinal 3.13, isto €:

2710 (w — W) Il (w) = ((P (z,w) P* (x,u"))) (5.1)
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Naequagdo 5.1, P (z,w) é a transformada de fourier do sinal de pressdo no observador
p(z,1),
P(z,w) = /p (z,t) e™dt (5.2)
t

Aplicando a defini¢dao 5.2 em 3.13, resulta em :

0
0

P<x,w>=/7/s(y)ps<ym>m :

A integral em ¢ na equacdo 5.3 € facilmente resolvida utilizando o fato de que a integral

S(L—7— o=y Ut —7) /o) w
</ Tyt 07 edt)‘”(y)(j;

%

de qualquer fung¢do multiplicada pela fungdo 6 depende apenas do valor da funcdo no ponto de
singularidade da distribuicdo. No caso da equagdo 5.3, os zeros nada mais sdo do que a relagao

entre o tempo do observador e o tempo da fonte :

R+ M; (z; — y5)
0052

Nessa equagdo, % = 1 — M;M;, com M; = U;/cy, e R = 2 (z; — i) (xi — vs) +
((x; — y;) M;)?. A integral em ¢ resulta em :

t=1+ (5.4)

/5 (t—T—|z—y+U(t—T1) |/CO)€iwtdt _ lem(RJrMi(xryi))eiW (5.5)
] lt —y+U({t—71)] i

com x = w/ (co3?). Reconhecendo a fun¢do de Green de propagagiio em meios abertos:

1 mnrtos
Go(z—y) = —47TRem(R+M1( i=vi) (5.6)

a transformada de Fourier da pressao acustica pode ser finalmente expressa por:

P - [ . ([ - tor)etmar) =0 as )

0G (x - y)

5.7
— | Pyw) TV sy
/S(y) () S0 (v)

Por fim, aplica-se a definicao 5.1 multiplicando pelo complexo conjugado, resultando
em :

I (z,w) = /Hs (y, 9, w) n,-aa—? (x —y) 88—3? (x — ) dldzdl'd?’ (5.8)
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A equacdo 5.8 permite calcular a densidade espectral de poténcia no observador co-
nhecendo os espectros das flutuagdes de pressdo na superficie da asa. A integral em dS (y')
representa a interferéncia entre as fontes nos pontos y e 3/, indicando que a radia¢do acustica
sO é possivel quando as fontes apresentam algum grau de coeréncia. Quando as fontes sdao

independentes, I1; (y, vy, w) é igual a zero.

Como as flutuacdes de pressao tendem a se tornar independentes a2 medida em que os
pontos se afastam (MICHEL, 2009), s6 € necessdrio realizar a integracdo em uma pequena regiao
ao redor da fonte localizada em y. Essa regidao € denominada superficie de coeréncia do ponto

y, segundo (MICHEL, 2009).

A hipétese de invariancia das propriedades estatisticas ao longo da envergadura implica
que tanto o espectro das flutuagdes quanto a superficie de coeréncia associados ao ponto y
sejam independentes da posicao na envergadura. Desprezando as variacdes devido a funcgdo de
Green, conclui-se que o nivel de energia no observador varia linearmente com o comprimento

da envergadura. Em escala dB, a correc@o pode ser escrita como :

AIL (dB) = 10l0g (Lyim/ Leap) (5.9)

Embora a expressao 5.9 seja a mesma utilizada em Dobrzynski e Pott-Pollenske
(2001), a forma utilizada para encontrar a relacdo € diferente. Em Dobrzynski e Pott-Pollenske
(2001), os autores utilizam o modelo de Howe (1978) para encontrar a mesma expressao, im-
plicitamente postulando que o mecanismo de geracdo de ruido no "slat"seja de bordo de fuga.
Nessa discussao, a unica hipétese utilizada € da invariancia da fonte de ruido de "slat"em re-
lacdo a posicdo da envergadura. Portanto, o resultado apresentado aqui € geral e independe do

conhecimento preciso do mecanismo de geracdo de ruido.

5.1.6 Descricao das malhas

O cédigo PowerFLOW impde que o dominio computacional seja divido por um nu-
mero par de células em cada dire¢do, visto que o comprimento das células dobra ao atravessar
as superficies de refinamento, indicadas em vermelho na figura 5.6. Para satisfazer essa condi-
¢do no nivel mais grosseiro da malha e facilitar a construc¢ao similares segundo a recomendacgdo
de Roache (1997), o nimero de células na dire¢do da envergadura da regido mais refinada da
malha deve ser uma poténcia de dois. Essa particularidade do cddigo sugere associar o refi-
namento da malha através do nimero de células na direcdo da envergadura. Assim, as malhas

serdo indicadas pelo nimero de células na cova do "slat"e no gap do flap, por serem as regides
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de maior refinamento.

(a)

(b)

Figura 5.6: Visao geral da topologia das malhas

Exemplificando o padrdo de nomenclatura, a malha denominada COVA256CUSP512
possui 128 células na envergadura na regido da cova "slat", e 256 células na envergadura na

regido denominada "Flap Gap". Esse padrdo de refinamento resulta na malha apresentada na
figura 5.7.

A tabela 5.1 apresenta todas as simulagdes utilizadas nesse capitulo, ilustrando que

os dois conjuntos de condicdes de contorno foram testados nas mesmas malhas para isolar os
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(a) (b)

(©

Figura 5.7: Refinamento da malha "COVA256CUSP512": a) Interfaces das zonas de refina-
mento. b) Malha na regido da cova do "slat". ¢c) Malha na regido do flap.
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efeitos. Todas as andlises serdo realizadas tomando como referéncia as malhas mais refinadas.

Tabela 5.1: Condi¢des e malhas utilizadas para verificacdo de convergéncia e comparagdo das
condicdes de contorno.

Angulo de ataque Condigo de contorno Malha At(s)

Cova Gap Flap

128 128 7.641e-07
128 256 3.82e-07

Aderéncia Completa 256 256 3 826-07

4° 512 256 1.91e-07
128 128 7.641e-07
Hibrida 128 256 7.641e-07

256 256 3.82e-07

128 128 7.641e-07
128 256 3.82e-07

Aderéncia Completa 256 256 3.82e-07

6° 512 256 1.91e-07
128 128 7.641e-07
Hibrida 128 256 7.641e-07

256 256 3.82e-07

128 128 7.641e-07
Aderéncia Completa 128 256 3.82e-07
256 256 3.82e-07
512 256 1.91e-07

128 128 7.641e-07
Hibrida 128 256 7.641e-07
256 256 3.82e-07

5.1.7 Resultados

Para uniformizar a comparacdo de resultados, em todas as simulacdes descritas na se-
¢do 5.1.6, a superficie de FWH foi amostrada segundo a taxa de 81797,6 Hz durante 0,2 s,
totalizando 16384 amostras. O tempo de amostragem, muito pequeno quando comparado aos
30 s de amostras no caso experimental, foi determinado pelo compromisso entre a convergén-
cia estatistica do escoamento e o custo computacional. Para referéncia, as simulacdes com as
malhas COVA256FLAPGAP256 custam pouco mais de 9200 CPU.h, ou seja, 3 dias em 128

processadores, sendo que a escalabilidade da simulagdo € aproximadamente linear.

Todos os espectros foram estimados utilizando a técnica do periodograma modificado
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proposto por Welch (1967) e utilizam o mesmo niimero de amostras por janela. Serdao considera-
das as densidades espectrais de poténcia do ponto (—0, 1; —0, 85; 0) na forma dimensional para

facilitar a interpretacdo dos resultados quando comparados com os resultados experimentais.

Comum aos trés 4angulos de ataque ¢é o fato de que a malha
"COVA128FLAPGAPI128"apresenta uma frequéncia de corte f. ~ 1700Hz, enquanto
nas demais malhas esse valor é de f. ~ 8000Hz , como pode ser visto nas figuras 5.8,
5.9 e 5.10. As malhas com 128 células na regido da cova, particularmente as malhas
"COVA128FLAPGAPI128", capturam os tons em frequéncias ligeiramente inferiores das
frequéncias observadas nas malhas mais refinadas. Como essa malha produz um espectro

fundamentalmente diferente dos demais, nas discussdes que se seguem, ela serd desconsiderada.

Analisando as simula¢des com angulo de ataque 4°e refinamento na cova maiores que
128, apresentadas na figura 5.8, verifica-se uma diferenca entre os espectros de até 1,5 dB acima
de 2300 H z. Quando se analisam os tons em 800, 1200 e 1600 H z, nota-se uma diferenca maior,

tipicamente de 2 dB.

54— ‘ . ————————
5201 P ? COVA128FLAPGAP128 i
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Figura 5.8: Espectros das simulacdes para condicdo 4 °

Tais caracteristicas sdo semelhantes aos resultados para o dngulo de 6°, apresentados

na figura 5.9. Para esse angulo de ataque, as principais diferencas entre as simula¢gdes podem
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ser encontradas nos tons, especialmente o primeiro tom em 800 H z.
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Figura 5.9: Espectros das simulag¢des para condicao 6 °

Ja os resultados obtidos para a condi¢do de 8°, figura 5.10, sdo os que apresentam pior
caracteristica de convergéncia. Quando se comparam os niveis dos tons, por exemplo, nota-se
que existem diferencas de até 6 dB em 1000 e 1300 H z. Para valores 2000 H z, o espectro obtido
com a malha mais refinada excede os demais em 2 dB. Esse fato pode indicar que as escalas das

fonte de ruido do "slat"diminuem com o aumento do angulo de ataque.

As figuras 5.8,5.9 e 5.10 demonstram que a condi¢@o hibrida produz resultados equi-
valentes aos obtidos utilizando condi¢do de aderéncia completa, com precisio de 2 dB. Poder-
se-ia pensar que essa equivaléncia s existe porque se usa apenas a superficie do "slat"e
o bordo de ataque do elemento principal. Contudo, os resultados obtidos com as malhas
"COVAI128FLAPI128"mostram que até mesmo diferencas no escoamento do flap sdo captura-
das pelas superficies da figura 5.5. Dessa forma, existe seguranca em afirmar que as condigdes
hibridas podem ser utilizadas nos casos em que nao existe separacdo no elemento principal, sem

exigir elevado refinamento para capturar a camada limite na superficie do perfil.
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Figura 5.10: Espectros das simula¢des para condicdo 8 °

5.2 Comparacao com resultados experimentais

As tabelas 5.2 e 5.3 comparam simulacgdes e experimentos através da integracdo da
curva de nivel de pressao sonora até a banda de 10000 H z. Conforme j4 era esperado pelas ana-
lises apresentadas na secao 5.1.7, as diferencas de niveis entre as simulacdes com condi¢do de
contorno hibrida e condi¢ao de aderéncia completa sdo minimas. As malhas com refinamento
igual ou superior a malha "COVA128FLAPGAP256"diferem dos resultados experimentais no
maximo 2.5 dB. Para referéncia, métodos que apresentam diferengas de até 10 dB nas compara-
coes ja sdo considerados uteis nos ciclos de projeto de hipersustentadores se puderem capturar

as variacOes nos niveis de ruido com o angulo de ataque (POTT-POLLENSKE et al., 2009).

Uma andlise mais detalhada dos resultados apresentados na tabela 5.2 pode ser feita
comparando-se os espectros de simulacio e experimentos, figuras 5.11, 5.12 e 5.13. Como o
nivel total de energia € influenciado pela banda mais pronunciada, sdo esperadas diferencas
maiores quando se comparam cada uma das bandas do espectro. No caso do angulo de ataque
4°, a energia se concentra entre 500 e 2000 Hz. Por isso, a diferenca de 4 dB a partir de 3000

Hz nio influencia significativamente os niveis globais apresentados na tabela 5.2.

Em todos os angulos de ataque, o espectro experimental apresenta uma elevacdo a



Nivel de presséo soncra (dB)

84
82
80

78+

76
74
72
70

68
66

64
62
60

58

56
54
52
50

—— 4DEGV35_COVA128FLAPGAP256 total = 88.97
4DEGV35_COVA256FLAPGAP256 total = 89.74
4DEGV35_COVA512FLAPGAP256 total = 89.78
———— Experimento : total = 91.56

n n T

10’
Frequéncias centrais das bandas de 1/12 de ocitava(Hz)

60

Figura 5.11: Comparagio entre simulacdes e experimentos para condicao 4 °. Espectro em 1/12

de oitava.

Nivel de pressio scnora (dB)

84

82

80
78
76
74

72+

70

681+

66
64
62
60
58
56
54
52
50

—— 6DEGV35_COVA128FLAPGAP25E total = 88.57

6DEGV3E_COVA256FLAPGAP256 total = 88.97
—— 6DEGV35_COVA512FLAPGAP256 total = 88.25|
——————— Experimento : total = 88.9

10’
Frequéncias centrais das bandas de 1/12 de oitava(Hz)
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Tabela 5.2: Comparacao dos niveis de ruido integrados até 10 000 Hz. Condi¢do de aderéncia
completa.

Condi¢do Valor medido Malha Resultado Diferenca
COVA128FLAPGAP256 88.97 2.59
4° 91.56 COVA256FLAPGAP256 89.74 1.82
COVAS512FLAPGAP256 89.78 1.78
COVA128FLAPGAP256 88.57 0.33
6° 88.90 COVA256FLAPGAP256 88.97 -0.07
COVAS512FLAPGAP256 88.25 0.65
COVA128FLAPGAP256 85.28 1.26
8° 86.54 COVA256FLAPGAP256 85.49 1.05
COVAS512FLAPGAP256 86.23 0.31

Tabela 5.3: Comparacgdo dos niveis de ruido integrados até 10 000 Hz. Condig¢ao hibrida.

Condi¢cdo Valor medido Malha Resultado Diferenca
COVAI128FLAPGAPI128 88.45 3.11
4° 91.56 COVA128FLAPGAP256 89.07 2,49
COVA256FLAPGAP256 89.82 1.74
COVA128FLAPGAPI128 83.76 5.14
6° 88.90 COVA128FLAPGAP256 87.72 1.18
COVA256FLAPGAP256 87.49 1.41
COVAI128FLAPGAPI128 79.59 6.95
8° 86.54 COVA128FLAPGAP256 84.55 1.99
COVA256FLAPGAP256 84.01 2.53

partir de f ~ 7000 Hz, isto é, St ~ 15. Nessa faixa de ndmero de Strouhal, predomina o ruido
devido ao desprendimento de vortices no bordo de fuga, fendmeno caracteristico de modelos
em escala (DOBRZYNSKI, 2010) . Como o objetivo desse trabalho € investigar as fontes de ruido
até St ~ 10, ndo houve qualquer tentativa de capturar esse fendmeno através do refinamento da

regido do bordo de fuga do "slat".

As figuras 5.11, 5.12 e 5.13 mostram que as simula¢des concentram o ruido tonal em
um numero reduzido de bandas de frequéncia, quando comparado com os resultados experi-
mentais. Dessa forma, as simulacdes capturam tons mais pronunciados, em detrimento de um
nivel de ruido banda larga menor, resultando no espectro com aparéncia "serrilhada". Também
se nota que em todas as simulacdes os tons sao capturados em frequéncias ligeiramente menores

que as frequéncias medidas no tinel.

Embora os resultados para o angulo de ataque 4°apresentem as melhores caracteris-

ticas de convergéncia nas altas frequéncias, eles apresentam os niveis menores que os niveis
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Figura 5.13: Comparacio entre simulacdes e experimentos para condicao 8 °. Espectro em 1/12
de oitava.

observados experimentalmente nas frequéncias f > 3000 Hz. No caso do angulo de 6 °, a

concordancia nessa regido do espectro € excelente, como mostra a figura 5.12.

Analisando ainda as frequéncias f > 3000 Hz, percebe-se que as simula¢des para o
angulo 8°se aproximam das medi¢des com o refinamento de malha. No entanto, nas demais
regides do espectro a diferenga € muito significativa. Os tons estdo visivelmente em frequéncias
diferentes dos resultados experimentais. Além disso, os niveis de ruido de banda larga na base

dos tons foi subestimado pelas simulacdes.

Embora os resultados tenham apresentado boa concordancia com os dados experimen-
tais, Guo et al. (2003) ressaltam que existe uma grande dificuldade de se obter niveis absolutos
em ensaios de beamforming. Para que a comparacdo seja completa, é necessario estimar as

incertezas introduzidas pela técnica de beamforming.

5.2.1 Introducao a técnica de beamforming

A analogia acustica permite isolar o ruido gerado pelo "slat"das demais fontes do esco-
amento porque nas simulacdes numéricas os campos de velocidade e pressao sdo conhecidos na
fonte. Nos experimentos, os microfones apenas mapeiam o campo acustico resultante. Como
nos tineis de secao fechada os microfones estdo imersos no escoamento, 0s sinais nos mMicro-

fones p (t) sdo uma combinagdo de flutuacdes de pressdo actstica s (t) e hidrodinamica e (t),
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conforme equacgdo 5.10.

p(t)=s(t)+e(t) (5.10)

O objetivo da técnica de beamforming € filtrar o sinal acustico das demais flutuacdes
e estimar a localizacdo e o nivel das fontes acusticas através de um conjunto de microfones
com posi¢ao conhecida. O fato das flutuacdes acusticas obedecerem a equacao de onda impde
caracteristicas importantes no conjunto de sinais nos microfones. Em particular, o espectro
cruzado entre os sinais de dois microfones possui um valor bem definido em funcdo posi¢cdo
relativa entre fonte e microfones. Na técnica de beamforming, toda a parcela do sinal que nao
corresponde a estrutura imposta pela equacdo de onda € considerada parcela de erro, como
mostra a equacgdo 5.10. Esse € o principio que possibilita separar as flutuagcdes hidrodinamicas

das flutuagdes acusticas.

A transformada de fourier de cada um dos sinais nos microfones PT =
[P (W), Py(w),...Py, (w)] se relaciona com a transformada do sinal através da equag@o 5.11,

na qual a matriz H representa a matriz de transferéncia entre fonte e microfones.

P=QH+E (5.11)

A densidade espectral de poténcia da fonte (), 11, é calculada minimizando a norma
do vetor de erro E. Segundo Fenech (2009), a melhor estimativa para a equacao 5.11 pode ser
expressa através da matriz de correlagio cruzada (II,,,,) entre cada par de microfones através

da expressdo 5.12, na qual a barra indica o complexo conjugado.

_ [_{THPMDQH

—— 5.12
(H7H)? 12

q

A estrutura imposta pela equacao de onda, isto €, condi¢des de contorno e natureza da
fonte, se manifesta através da matriz /. Usualmente se utilizam fun¢des de Green de campo
aberto, mesmo que as medi¢des sejam feitas em ambientes reverberantes, tal como no caso de
tunel de secdo fechada. Além disso, a matriz de transferéncia depende da posi¢do e natureza da
fonte. Por simplicidade, assume-se que a fonte () irradie de forma omnidirecional, isto €, que a
fonte seja um monopolo. Outra dificuldade € o fato de que a matriz H depende da posi¢do da

fonte, incognita do problema.

Segundo Fenech (2009), a forma mais usual de se contornar o problema da posi¢ao da
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fonte consiste em assumir um nimero de monopolos independentes e impor sua posi¢cdo através
de uma malha num plano imagindrio. Embora essa técnica dispense conhecimento prévio sobre
a distribui¢do espacial das fontes, na prética ela dificulta a estimativa da intensidade das fontes

reais ao distribuir a energia em fun¢do da malha do plano de pesquisa.

Esse espalhamento das fontes pode ser quantificado através da resposta da antena a
um monopolo unitdrio, conhecida na literatura de beamforming como "Point-Spread-Function".
Assim, os mapas de beamforming sao o resultado da convolug¢do entre o valor das fontes equiva-
lentes ¢ com a resposta da antena (FENECH, 2009). Para minimizar esse efeito, deve-se escolher

a geometria da antena criteriosamente e aplicar algoritmos de deconvolug¢dao Dougherty (2005).

De posse do mapa de localizacdo de fontes, € possivel isolar a contribuicdo de uma
determinada fonte de ruido através da integracdo dos niveis de uma regido em torno da fonte.
Essa € a técnica utilizada nos ensaios de beamforming para isolar as contribuicdes do "slat"das

demais regides da asa.

5.2.2 Estimativa das incertezas devido ao processamento de be-
amforming

Em resumo, as principais hipéteses utilizadas na obten¢do dos algoritmos de beamfor-

ming sao :

1. As fontes se comportam como monopolos.

2. Como o nimero de monopolos é desconhecido, adota-se um plano de pesquisa e faz-se a

discretizagdo do plano em uma malha de pontos.

3. Ao utilizar a equagdo 5.11 para a malha de pontos, implicitamente se faz a hipotese que

os monopolos sejam independentes (descorrelacionados).

4. Assume-se propagacdo em campo aberto.

Enquanto o ruido do "slat"é representado na técnica de beamforming através de uma
série de monopolos independentes, a analogia actstica o descreve como um dipolo uniforme-
mente distribuido, no qual fontes adjacentes possuem correlagdo. Além de erros nos mapas de
localizagdo de fontes, esse conjunto de hipdteses pode pode provocar erros quantitativos nas

estimativas (FENECH, 2009).

Tendo em vista que os dados experimentais ja utilizam essas hipdteses e que desen-

volver técnicas de beamforming adaptadas as particularidades do ruido de "slat"ndo faz parte
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do escopo desse trabalho, serd realizada uma estimativa dos potenciais erros da técnica de be-
amforming utilizando para tanto dados de simulagdes. Para tanto, o sinal de pressao acustica
em cada um dos microfones mostrados na figura 5.14 serd calculado através da analogia acts-
tica. Esse conjunto de sinais serd utilizado para alimentar o mesmo algoritmo de beamforming
utilizado para processamento dos dados experimentais em Jamaguiva (2012). Deve-se ressaltar
que o objetivo aqui ndo € gerar mapas de localizag¢do das fontes como em Adam et al. (2009),
mas quantificar erros nas estimativas de nivel devido as hipdteses de natureza e localizacio de

fontes.

05 I i
5 : +  Microfones

: . . +  Centro da antena
04_ B PR s -

0.2} : : Q .

01 ..................................................... . ............................ -

Figura 5.14: Geometria da antena de beamforming e ponto de referéncia para calculo dos es-
pectros.

A diferenca entre a estimativa de beamforming no centro da antena e o espectro propa-
gado diretamente para aquele ponto serd utilizada para corrigir os dados das simula¢des antes
de comparé-los com os resultados experimentais. Nesse procedimento estd implicita a hipd-
tese de que as simulagdes capturam os dipolos distribuidos na superficie do "slat"tal como nos

experimentos.

Utilizando toda a envergadura das simulac¢des (80% da corda do "slat") como dominio

de pesquisa, obtém-se mapas como mostrado na figura 5.15. O mapa das altas frequéncias,



66

figura 5.15(b), mostra que a técnica localizou apenas a metade da envergadura utilizada como
fonte da equacao de FWH. J4a nas baixas frequéncias, figura 5.15(a), a técnica espalha as fontes
por todo o plano de pesquisa, incluindo a metade da envergadura que nao foi utilizada para
propagacdo acustica. Esse comportamento ilustra a baixa resolug@o da técnica de beamforming

para frequéncias mais baixas, conforme detalhado em Fenech (2009).

CEF 1057.4 BW 59.0 Hz 52.7 dB
0.850 m >

CEF 7099.3 BW 424.1 Hz 43.6 dB
0.850 m at

(b)

Figura 5.15: Mapas de localizacdo de fonte obtidos através de beamforming de simulacdes
computacionais. Na baixa frequéncia a), o algoritmo localiza a regido do "slat"como fonte de
ruido, mas ndo captura que apenas metade da envergadura foi utilizada. Na alta frequéncia b),
o algoritmo localiza as fontes apenas na metade da envergadura utilizada para propagacao.

A partir de mapas como os apresentados na figura 5.15, calcula-se a contribuicdo de
cada monopolo para o ruido no centro da antena. Como € utilizada a hipétese de monopolos
independentes, o nivel no ponto central da antena € calculado através da soma da energia de
cada um dos monopolos. A figura 5.16, demonstra que o algoritmo de beamforming utilizado
nos experimentos subestima o espectro no centro da antena em até 3 dB. A diferenca entre
esses valores serd adicionada aos espectros das simulacdes para contabilizar a mesma perda de

energia a que estdo submetidos os dados experimentais.

A andlise de beamforming com os dados numéricos indica que o algoritmo de beam-
forming € especialmente afetado por fontes correlacionadas, como mencionam as referéncias

Fenech (2009). A principal consequéncia desse fato € a perda de resolucao em ambientes rever-



. ; ———————
Estimativa do beamforming
Propagacéo direta

Figura 5.16: Efeito do algoritmo de beamforming no espectro em um terco de oitava.
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berantes, como no tinel de sec¢do fechada.

Para entender como as paredes afetam o algoritmo de beamforming, considere o pro-
blema de uma fonte pontual na presenca de um plano rigido, conforme figura 5.17. Como a
velocidade de particula deve ser nula na parede, o campo sonoro na presenca da parede pode
ser descrito como a soma do campo sonoro da fonte original /' com o de uma fonte virtual
I de mesmo nivel da fonte original e em fase, posicionada simetricamente em relacio a pa-
rede. A fonte virtual cancela a velocidade actstica ao longo da parede e dobra a amplitude
dos sinais de pressao naquela localidade. Em escala dB, o efeito da parede € a adi¢ao do fator
20log (2) = 6.02 dB ao espectro. Esse exemplo mostra conceitualmente que a presenga de
paredes viola as hipéteses bésicas dos algoritmos de beamforming ao adicionar fontes perfeita-
mente correlacionadas com a fonte original e posicionadas fora do plano de pesquisa. No caso
do tuanel de secao fechada, a condi¢do se agrava porque sdao necessarias multiplas imagens para

satisfazer a condicao de reflexdo em todas as paredes.

Figura 5.17: Fonte equivalente gerada pela presencga de paredes.

Segundo Krober e Koop (2011), esse efeito de reverberac@o pode contaminar as baixas
frequéncias em até 4,5 dB, quando se comparam as medi¢Oes realizadas em tineis de sec¢do
aberta contra tuneis de secdo fechada. Como as paredes laterais do tinel de Sao Carlos sao
confeccionadas em madeira naval, ndo se esperam significativos efeitos de reverberacdo. Ainda
assim, deve-se ter em mente o valor de 4,5 dB, visto que as dimensdes do tinel utilizado por
Krober e Koop (2011) sdo similares as dimensdes do tinel de LAE-1, as reflexdes das paredes

laterais.
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Para finalizar o capitulo, as figuras 5.18, 5.19 e 5.20 apresentam uma comparagao entre
simulacdes e experimentos considerando a corre¢do de beamforming discutida na se¢do 5.2.2.
Como pode ser visto, ocorre uma diminui¢do do nivel de ruido nas simulacdes, o que afasta os

resultados das medi¢des experimentais.

A correcao atinge particularmente as baixas frequéncias, nas quais ja eram esperados
desvios de 4.5 dB devido aos efeitos de reverbera¢do ndo incluidos nas simula¢des (KROBER;
KOOP, 2011). Nao € possivel atribuir as diferencas nas baixas frequéncias apenas a reverbe-
racdo, porque o fato do espectro apresentar grandes oscilagdes entre os tons e vales prejudica
a comparacdo quantitativa. Simulagdes mais longas, que permitiriam o obter maior nimero
de médias no espectro, permitiriam conclusdes definitivas sobre o papel da reverberacdo nas

diferencgas em baixas frequéncias.
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Figura 5.18: Comparacdo entre simulagdes utilizando correcio de beamforming e experimentos
para condi¢do 4 °. Espectro em 1/12 de oitava.
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Figura 5.19: Comparacdo entre simula¢des utilizando corre¢ao de beamforming e experimentos
para condi¢do 6 °. Espectro em 1/12 de oitava.

o]
™

Nivel de presséo sonora (dB)
(9] w (2] (2] » [22] (22 ~ -~ -~ -~ ~ [o=] (=]
[s2] =] [=] N E= (o2} [o:] (=] N =S [o2] (==} [l N
T T
L L

541 ; B H Ja -
i
52| — 8DEGV35_COVAS12FLAPGAP256 total = 85.77 H _
——————— Experimento : total = 86.54 -
50 n e —— n

10’ 10
Frequéncias centrais das bandas de 1/12 de oitava(Hz)

Figura 5.20: Comparacdo entre simulagdes utilizando correcio de beamforming e experimentos
para condi¢do 8 °. Espectro em 1/12 de oitava.
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6 CARACTERIZAGCAO DO ESCOAMENTO AO
REDOR DO "SLAT"E IDENTIFICACAO DAS
FONTES DE RUIDO

O objetivo desse capitulo € investigar em detalhes a estrutura do escoamento ao redor
do "slat"e estudar a sua relacdo com a geracdo de ruido. As simulacdes serdo validadas através
de comparacdes qualitativas entre os campos de velocidade e vorticidade obtidos nas simula-
coes e medicdes experimentais publicados por Jenkins et al. (2004). Em todo o capitulo serdo
utilizadas as simulacdes com condi¢do de aderéncia completa descritas no capitulo 5. Convém
ressaltar que as simulagdes representam condi¢des diferentes das medidas no experimento do

tunel BART, conforme apresentado na tabela 6.1.

Tabela 6.1: Diferencas entre as condi¢cdes simuladas e medidas no experimento de Jenkins et
al. (2004)

Parametro Condicao
Simulacdes Experimentos NASA (BART)

Numero de Mach 0,1 0,17
Nimero de Reynolds 106 1,7106

Altura da secdo de testes (m) 1,7 0,7
Corda do aerofélio (m) 0,5 0,457

6.1 Variacao do escoamento com o angulo de ataque

As figuras 6.1 a 6.4 apresentam contornos de velocidade na direcao do escoamento (u)
e na direcdo da for¢a de sustentacdo (v) para os angulos de ataque o =4 e 8 °. As principais sen-
sibilidades do escoamento ao angulo de ataque, como a desaceleragdo no escoamento préximo
a cuspide, a aceleracdo do escoamento no gap e a diminui¢do da bolha de recirculacio com
o aumento do angulo de ataque foram capturadas nas simulagdes. Os campos de velocidade
média também foram bem capturados nas simulacdes, embora elas indiquem as componentes

horizontal e vertical do vetor velocidade mais negativas na regido mais proxima das paredes.
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(b)

Figura 6.1: Campo médio de velocidade na dire¢do do escoamento (u) para o = 4°(a) Simula-
¢oes (b) Medicdes experimentais de Jenkins et al. (2004).

Conforme observado nas figuras 6.5¢ 6.6, a camada cisalhante obtida através de simu-
lagdes é muito mais espessa do que a medida experimentalmente. Dentre os fatores relacionados
as medi¢des experimentais que poderiam causar essa diferenca, pode-se citar que a resolu¢do do
PIV era inadequada para medi¢ao dos gradientes concentrados na regido da cuspide, conforme
explicado em Choudhari e Khorrami (2007).

Do ponto de vista computacional, possiveis motivos para a maior espessura da camada
cisalhante sdo o uso de fungdes de parede e a falta de refinamento de malha na regido da cus-
pide. As simulacdes empregam fungdes de parede calibradas para camadas-limite turbulentas,
enquanto a camada limite na cuispide do "slat"é subcritica, apresentando Rey ~ 131 mesmo
para a condi¢@o mais critica de gradiente de pressdo nulo entre o ponto de estagnagao no bordo
de ataque do "slat"e a cuspide (CHOUDHARIL; KHORRAMI, 2007). Ao comparar os resultados
apresentados nesse capitulo com simula¢des numéricas disponiveis na literatura' , nas quais
o préprio modelo de turbuléncia calcula o ponto de transi¢cdo, verifica-se que a camada limite
apresentada nesse trabalho é mais espessa. Os comprimento dos elementos na direcdo normal
a parede também € muito menor se comparado ao comprimento utilizado nas simulacdes apre-
sentadas na literatura, o que ja seria suficiente para obter uma camada limite mais espessa. Por
ultimo, deve-se lembrar que o nimero de Reynolds utilizado nas simulagdes € menor que o

nimero de Reynolds dos experimentos de Jenkins et al. (2004).

'Podem-se citar as seguintes referéncias : Khorrami et al. (2004), Choudhari e Khorrami (2007), Knacke e
Thiele (2008) e Lockard e Choudhari (2009)
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(b)

Figura 6.2: Campo médio de velocidade na direcdo vertical ao escoamento (v) para o = 4°(a)
Simulacdes (b) Medi¢des experimentais de Jenkins et al. (2004).

(b)

Figura 6.3: Campo médio de velocidade na dire¢do do escoamento (u) para o = 8°(a) Simula-
¢oes (b) Medicdes experimentais de Jenkins et al. (2004).
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(b)

Figura 6.4: Campo médio de velocidade na direcdo vertical ao escoamento (v) para o = 8°(a)
Simulagdes (b) Medicdes experimentais de Jenkins et al. (2004).

(b)

Figura 6.5: Campo médio de vorticidade (w,) para o = 4°(a) Simula¢des (b) Medi¢des experi-
mentais de Jenkins et al. (2004).
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(b)

Figura 6.6: Campo médio de vorticidade (w,) para o = 8°(a) Simula¢des (b) Medi¢des experi-
mentais de Jenkins et al. (2004).

Uma inspecdo ainda mais cuidadosa dos contornos médios de vorticidade experimen-
tais revela uma regido muito pequena préxima ao bordo de fuga do "slat"com niveis de vortici-
dade compardveis ao inicio da camada cisalhante. Devido a proximidade do bordo de fuga ndo
se pode descartar tal regido como uma importante fonte de ruido. Visto que a metodologia de
simulacao ndo é adequada para capturar flutuagdes de camada limite, pode-se atribuir a auséncia

dessa regido nos resultados numéricos a resolu¢do espacial da malha e as funcdes de parede.

6.2 Dinamica dos vortices na regiao da cova

O escoamento ao redor do "slat"é dominado por estruturas tridimensionais, como pode
ser observado comparando-se os campos de vorticidade instantanea calculados através de si-
mulagdes bidimensionais (figura 6.7(b)) com os campos obtidos através de simulagdes com
condi¢do periddica (figura 6.7(a)). As escalas caracteristicas dos vértices sdo afetadas signi-
ficativamente pelas tridimensionalidades. Enquanto na simulagcdo bidimensional as estruturas
geradas no enrolamento da camada cisalhante permanecem aproximadamente com o0 mesmo
diametro ao longo da trajetéria até o ponto de recolamento, na simulacdo tridimensional as
estruturas deformam-se continuamente, reduzindo seu comprimento caracteristico. Quando es-
sas estruturas circulam préximo a superficie do "slat"ocorre a separacdo da camada limite e a

injecdo de pequenas estruturas com vorticidade negativa.
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A auséncia de um grande nimero de estruturas coerentes na simulagdo tridimensional
jé indica porqué as simulagdes bidimensionais viscosas ndo capturam a dinamica da vorticidade
corretamente: tais estruturas induzem acentuada separacdo da camada limite na superficie da
cova. Na figura 6.7(a), apenas estruturas pequenas se comparadas com o comprimento dos

vortices iniciais penetram a regido de recirculagdo.

Préximo do ponto de recolamento, as estruturas vorticais observadas nas simulacdes
tridimensionais possuem escalas de comprimento menores quando comparadas com as simu-
lagdes bidimensionais. Entretanto, imediatamente apds a separagdo na cuspide os vortices sdo
muito maiores do que no caso bidimensional, o que provoca o enrolamento tardio da camada
cisalhante. Essa diferenca ndo € critica porque o comprimento médio da trajetéria da camada
cisalhante? ¢ suficiente para o desenvolvimento de estruturas turbulentas antes do ponto de re-

colamento. Essa hipétese € confirmada pelas estruturas tridimensionais apresentadas na figura
6.8.

(b)

Figura 6.7: Contornos de w, (a) Simulacdes tridimensionais com condic¢ao periddica (b) Simu-
lagdes bidimensionais de Bonatto et al. (2010).

Ao atingir a superficie sélida, os vortices sofrem compressdo e sdo acelerados em
direcdo ao bordo de fuga. Nessas condi¢des, 0s vortices se alinham com a dire¢do principal do
escoamento, como pode ser visto na figura 6.8. Pela lei de Biot-Savart (ANDERSON, 2001), os
vortices alinhados com a direcao longitudinal provocam ondas de compressao das particulas de

fluido contra a superficie do "slat", o que intensifica a flutuacdo de pressoes.

Em seguida, serdo analisados os contornos instantaneos de vorticidade. Segundo Jen-

2Segundo Choudhari e Khorrami (2007), o comprimento médio da camada cisalhante é aproximadamente 1600
vezes a sua espessura de quantidade de movimento.
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Figura 6.8: Estruturas vorticais ao redor do "slat". Isosuperficies |w| = 350.

kins et al. (2004), a bolha de recirculacio do "slat"é caracterizada por dois estados. No chamado
estado 1 da cova, mostrado na figura 6.9, a camada cisalhante enrola-se em dire¢do ao centro
da recirculacio, afastando-se do bordo de fuga. Nessa situacdo, observam-se poucas estrutu-
ras coerentes porque ocorre grande deformacgdo das estruturas vorticais a medida que elas se
aproximam do recolamento. As estruturas deformadas penetram a regido de recirculagdo e in-
duzem separag@o da camada limite na cova, como pode ser observado através dos vortices de
sinal negativo proximos a superficie do "slat". Eles sdo eventualmente capturados pela zona de
recirculacio e levados em direcdo a camada cisalhante. Como tais vortices sdo essencialmente
tridimensionais e de pequena escala, eles ndo interrompem o fluxo de vorticidade proveniente

da cuspide.

No estado 2, apresentado na figura 6.10, o ponto de recolamento estd mais proximo
do bordo de fuga do "slat". Além de se observar mais estruturas coerentes ao longo da camada
cisalhante do que no estado 1, nota-se que nessa condi¢ao ha maior possibilidade dos vortices

escaparem da recirculagc@o e serem emitidos através do gap.

Embora os dois estados da cova possam ser identificados nos dois angulos de ataque
analisados, eles sdo mais distintos no angulo de 4°. Nesse caso a trajetéria da camada cisalhante
€ maior e curvada em dire¢do ao elemento principal. Como nesse caso a camada cisalhante
incide na superficie do "slat"num ponto mais afastado do bordo de fuga, o angulo formado
entre a normal da superficie e o dngulo da trajetoria € proximo de 90°, o que facilita a entrada

dos vortices na zona de recirculagdo.
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Figura 6.9: Comparacdo entre os contornos instantaneos de vorticidade ilustrando o estado 1 da
cova. (a) Simulacdes (b) Experimentos oo = 4°. (c) Simulagdes (d) Experimentos o = 8°.
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Figura 6.10: Comparagdo entre os contornos instantdneos de vorticidade ilustrando o estado 2
da cova. (a) Simulagdes (b) Experimentos o = 4°. (¢) Simulacdes (d) Experimentos o = 8°.
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Para demonstrar que nos angulos mais baixos maior parte da vorticidade é capturada
pela zona de recirculacdo, as figuras 6.12(a) e 6.12(b) apresentam respectivamente o perfil mé-
dio de vorticidade na cuspide e no bordo de fuga do "slat". As simulagdes indicaram que o perfil
inicial da camada cisalhante € pouco sensivel ao angulo do ataque, fato também observado nos
experimentos de Jenkins et al. (2004). Ao contrario da cuspide, a figura 6.12(b) mostra que o
perfil de vorticidade nas vizinhancas do bordo de fuga € significativamente afetado pelo angulo
de ataque. Como nos angulos mais elevados a esteira € mais espessa e apresenta maior valor
de vorticidade maxima, conclui-se que grande parte da camada cisalhante consegue escapar da

zona de recirculacdo e é acelerada em direcdo ao gap.

Figura 6.11: Regides utilizadas para extracdo de perfis. Andlise do perfil de velocidades reali-
zada nos eixos y.

6.3 O mecanismo de geracao de ruido

Segundo a equacdo de Ffowcs-Williams e Hawkings (5.8), os mecanismos de geracao
de ruido sdo as estruturas do escoamento que imprimem elevadas flutuagdes de pressdo na
superficie sélida. No caso da superficie do "slat", as simula¢des indicaram que a fonte de ruido
dominante esta associada ao recolamento da camada cisalhante, como mostra a figura 6.13. Esse

mecanismo j4 havia sido proposto por Imamura et al. (2008), embora ndo tenha sido discutido
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Figura 6.12: Perfis de vorticidade adimensional, w,c,/U, nos perfis apresentados na figura
6.11. (a) Variagdo do perfil de vorticidade na cuspide com o angulo de ataque (b) Variagcdo do
perfil de vorticidade no gap com o angulo de ataque.
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em detalhes.

Se a geracdo de ruido estd diretamente associada as flutuacdes de pressd@o na camada
cisalhante resta entender porque o ruido do "slat"diminui com o aumento do angulo de ataque
se o perfil inicial da camada cisalhante é invariante na faixa analisada. A variacdo dos perfis
da esteira no bordo de fuga apresentada na figura 6.12(b) sugere que, enquanto nos angulos de
ataque maiores grande parte da energia gerada na camada cisalhante € retirada do escoamento
nas vizinhancas do "slat", nos angulos menores uma fracdo maior dessa energia € injetada no-

vamente na camada cisalhante através da zona de recirculagao.

Para demonstrar a existéncia desse mecanismo serdo analisados espectros de flutuacdes
de propriedades ao longo da camada cisalhante, mais especificamente nos pontos apresentados
na figura 6.14. Para aumentar o nimero de amostras utilizados na anélise estatistica, para cada
estacdo na envergadura foi calculado um espectro e, em seguida, tomou-se a média desses
espectros. Em toda a discussao que se segue, o nimero de Strouhal € definido através da corda

do "slat"c, e da velocidade do escoamento livre U como sendo St = fc,/U.

O desenvolvimento da camada cisalhante € significativamente afetado pelo angulo de
ataque, como mostram os espectros de velocidade vertical apresentados nas figuras 6.15(a)
e 6.15(b). Comum as duas condi¢cdes simuladas é o fato de que a energia das flutuacdes €
maior nas proximidades do ponto de recolamento e compreende aproximadamente trés décadas
na frequéncia, entre 0.1 < St < 100. Entretanto, esse mecanismo é muito mais evidente
na condicao 8 °, indicando que na condicdo 4 °os niveis de energia sdo regulados por outro

mecanismo dominante.

Na condi¢do 8°, a camada cisalhante ganha energia gradativamente ao longo da tra-
jetéria. O enrolamento da camada cisalhante e a geracdo de vortices discretos se apresenta na
forma de elevacdes no espectro na faixa de frequéncias 7 < St < 20. Nos pontos 3 e 4, a ele-
vacdo se extende para as baixas frequéncias 2 < St < 20. Nessa regido também se observam
multiplos picos tonais. Finalmente, na regido do recolamento, o espectro ndo apresentam mais

a elevacdo.

Na condi¢ao 4°também se observa a migracao de energia para as baixas frequéncias e o
aumento dos niveis a medida que se caminha em dire¢do ao ponto de recolamento. No entanto,
a figura 6.15(a) mostra que a diferenca de energia ao longo da trajetoria da camada cisalhante é

significativamente menor.

Embora os perfis iniciais da camada cisalhante nos angulos de ataque 4°e 8°sejam

similares, os niveis de energia logo apds a separacdo ja apresentam diferencas, como mostra
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identificando a regido de recolamento da camada cisalhante



Figura 6.14: Pontos utilizados para célculo do espectro da camada cisalhante.
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Figura 6.15: Evolugdo dos espectros da velocidade vertical da camada cisalhante, ao longo dos
pontos apresentados na figura 6.14. Angulo de ataque (a) 4 °(b) 8°.
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a figura 6.16. As figuras 6.17 e 6.18 mostram que as diferencas entre os niveis de flutuacdes
das duas condi¢des se intensificam nos pontos 2 e 3. Também se nota que nesses pontos 0s
espectros das componentes u € v apresentam elevagdes mais pronunciadas na condi¢do 8°. No
entanto, a componente w, que representa a tridimensionalidade, € significativamente maior na

condicdo 4°.

Nos pontos 4 e 5, mais préximos do ponto de recolamento, as figuras 6.19 e 6.20
mostram que a diferenca de energia devido ao angulo de ataque diminui. No entanto, o nivel de
energia nas vizinhangas do recolamento foi ditado pelo nivel de energia desenvolvido ao longo
da camada cisalhante e, por isso, o angulo de ataque 4 °apresenta as maiores flutuacdes nas

proximidades do ponto de recolamento e consequentemente o maior ruido.

Como o perfil inicial da camada cisalhante é 0 mesmo para os dois angulos de ataque e
a principal diferenca entre essas condi¢des € a espessura da esteira que deixa o bordo de fuga do
"slat", pode-se afirmar que o mecanismo de intensificacdo das flutuagdes da camada cisalhante

¢ a recirculacao.

Comparagao dos auto-espectros das componentes do vetor velocidade no ponto 1
-60 T T T o :
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Figura 6.16: Comparagdo dos espectros de flutuagdes de velocidades da camada cisalhante no
ponto 1 da figura 6.14.
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Comparac¢éo dos auto-espectros das componentes do vetor velocidade no ponto 2
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Figura 6.17: Comparacgdo dos espectros de flutuacdes de velocidades da camada cisalhante no
ponto 2 da figura 6.14.

Comparagao dos auto-espectros das componentes do vetor velocidade no ponto 3
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Figura 6.18: Comparagdo dos espectros de flutuagdes de velocidades da camada cisalhante no
ponto 3 da figura 6.14.
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Comparac¢éo dos auto-espectros das componentes do vetor velocidade no ponto 4
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Figura 6.19: Comparacdo dos espectros de flutuacdes de velocidades da camada cisalhante no
ponto 4 da figura 6.14.

Comparagao dos auto-espectros das componentes do vetor velocidade no ponto 5
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Figura 6.20: Comparagdo dos espectros de flutuagdes de velocidades da camada cisalhante no
ponto 5 da figura 6.14.
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7 CONSIDERAGCOES FINAIS

7.1 Conclusoes

Nesse trabalho foram apresentados resultados de simula¢des computacionais do escoa-
mento ao redor do "slat"em condic¢ao de tinel de vento com objetivo de estudar os mecanismos
de geracdo de ruido de "slat". O trabalho foi dividido em duas partes independentes, corres-
pondentes aos capitulos 5 e 6. A primeira delas tinha como objetivo propor uma forma de se
comparar os espectros obtidos através de simula¢des com medi¢des experimentais. A segunda
parte do trabalho tinha como objetivo explicar a dependéncia do ruido em relac@o ao angulo de
ataque observada na primeira parte através de andlise qualitativa e quantitativa dos campos de
velocidade nas vizinhancgas do "slat". As principais conclusdes do estudo serdo apresentadas a

seguir.

No capitulo 5 foi apresentado o modelo utilizado para representar a geracdo de ruido
de "slat"no tinel LAE-1. Foi demonstrado que o método Lattice-Boltzmann em conjunto com
a equacdo de Ffowcs-Williams e Hawkings capturam a diminuicao dos niveis de ruido com o
aumento do angulo de ataque, embora superestime a diferenca em 0.8 dB. Para referéncia, os
melhores métodos para comparagao relativa de configuracdes disponiveis na literatura apresen-

tam diferencas de até 3 dB.

Foi desenvolvida uma equacao geral para corrigir a diferenca de niveis absolutos de-
vido a diferenga entre o comprimento de envergadura ensaiado no tinel e 0 comprimento simu-
lado. Embora a corre¢ao ja fosse conhecida ha dez anos, a tnica hip6tese utilizada no equacio-
namento apresentado no capitulo 5 € a de que a geragdo de ruido no "slat"ndo varie ao longo da

sua envergadura.

As simulagdes corrigidas para a mesma envergadura subestimam o ruido medido em
tinel em até 2,5 dB no nivel total de energia quando se comparam os resultados utilizando a
malha mais refinada com os experimentos. Na revisdo bibliogréfica realizada nesse trabalho

ndo foram encontradas comparagdes entre simulagdes e experimentos em que a diferenca fosse
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menor que 5 dB, mesmo quando as foram realizadas em tiineis de secdo aberta. Além disso,

estima-se que as incertezas dos dados experimentais sejam de até 4,5 dB devido a reverberagao.

Tendo sido reproduzidas as observacdes experimentais, o capitulo 6 se concentrou em
estudar os mecanismos de geracdo de ruido no "slat". Examinando as flutuagdes de pressao
na superficie do "slat"concluiu-se que o ruido é gerado na regido do recolamento da camada

cisalhante.

Para explicar a dependéncia do ruido do "slat"com o adngulo de ataque, foi proposto
que as flutuacdes incidentes no recolamento resultam de mecanismo de realimentagcdo da ca-
mada cisalhante pelos vortices capturados pela recirculagdo. Essa hipdtese foi motivada pelo
fato de que a espessura da esteira a jusante do bordo de fuga aumenta significativamente com o
aumento do angulo de ataque , indicando que nos dngulos menores as estruturas vorticais gera-
das pelo desenvolvimento da camada cisalhante permanecem na cova do "slat"e intensificam as

flutuacdes de velocidade e pressdo nas vizinhangas do ponto de recolamento.

Verificou-se que existe uma relagcdo inversa entre o tamanho da bolha de recirculagao
do "slat"e o angulo de ataque. Como nos angulos de ataque mais baixos a bolha de recirculagcdo
€ maior, a camada cisalhante incide praticamente na dire¢cdo normal a superficie. Essa condi-
cdo facilitaria a captura dos vortices pela zona de recirculagdo e intensificaria as flutuacdes na

camada cisalhante.

Para testar a existéncia desse mecanismo, foram comparados os perfis de velocidade e
vorticidade na cuspide e espectros de flutuacdo de velocidade em cinco pontos ao longo da tra-
jetdria da camada cisalhante. Dentro da faixa de angulos de ataque analisada foi observado que
o perfil inicial da camada cisalhante € invariante, enquanto os espectros das flutuagdes de velo-
cidade indicaram niveis de flutuagdes muito maiores no caso 4°. Esse resultado é consistente

com o fato de que o ruido de "slat"é mais intenso nos dngulos mais baixos.

7.2 Sugestoes para trabalhos futuros

Embora o modelo numérico tenha capturado as tendéncias e niveis absolutos observa-
dos nas medicdes experimentais com considerdvel precisdo, ainda existem aspectos da mode-
lagem que ndo puderam ser atacados por limitacdes de custo computacional. Por exemplo, a
técnica proposta nesse trabalho desconsidera efeitos da reverberacio nos resultados acusticos,
enquanto as recentes pesquisas experimentais tem caminhado na dire¢do de quantificar tais efei-
tos nos resultados de beamforming, como pode ser visto em Fenech (2009) e Krober e Koop

(2011). Claramente, incorporar esses fendmenos nos modelos numéricos auxiliaria no desen-
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volvimento das técnicas experimentais a0 mesmo tempo em que permitiria conclusdes mais

precisas sobre as técnicas de simulagdo.

Em relacdo ao mecanismo de geracao de ruido identificado no trabalho, surgem novas
questdes a serem respondidas, como a sensibilidade desse mecanismo aos seguintes parametros:
e Geometria bidimensional : angulo de deflexdo do "slat", gap e overlap
e Geometria tridimensional : enflechamento, afilamento, tor¢do e presenca de suportes.
e Nuimeros de Reynolds e Mach.
Também se pode investigar a validade do mecanismo proposto através da concepgao
de perfis visando a minimizar a realimentacdo na cova. Além de confirmar ou eventualmente in-

validar esse mecanismo, essa frente contribuiria diretamente na concepg¢ao de solucdes visando

baixa emissdo de ruido.
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