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RESUMO

Atualmente, vém sendo feitos diversos estudos com o intuito de proporcionar a redu¢do do ruido de
aeronaves, gerados no momento do pouso e decolagem. Este trabalho tem como intuito desenvolver e
validar uma metodologia pra analise e predi¢ao aeroacustica de perfis de asas. O Perfil de asa NACA
0012 foi o escolhido para a validagao da metodologia, proposta no presente estudo. Também foi
estudado o perfil assimétrico GNEW5BP93B desenvolvido pela NASA para aeronaves elétricas. A
simula¢do aerodindmica utilizou o modelo turbulento K-omega SST para coeficientes de pressao,
arrasto e sustenta¢do. Os resultados obtidos foram considerados validos de acordo com os resultados
de experimentos realizados no laboratorio Langley da NASA. Apods a validagdo aerodinamica, a
condicdo transiente URANS foi utilizada para a obtencdo dos resultados acusticos, até a condi¢do
proxima a condi¢do permanente RANS. Logo apos o modelo numérico atingir a condi¢do quase-
permanente, ele ¢ validado por meio da teoria acustica de Ffowcs Williams e Hawkings. Tendo sido
feita a validagdo da metodologia utilizando o perfil simétrico NACA 0012, o perfil assimétrico
GNEWS5BP93B foi utilizado para a validagdo aerodindmica e predigdo acustica. Os resultados
mostraram que o perfil NACA 0012, que apresenta menores coeficientes de arrasto, possui menores
niveis de pressao sonora que o perfil GNEW5BP93B para todos os angulos de ataque e faixas de
frequéncia simulados. Constatou-se também que, quanto maior o angulo de ataque, maior o arrasto e

consequentemente maior ruido gerado no perfil simétrico assim como no perfil assimétrico.

Palavras Chave: NACAO0012; aeroacustica; aecrodinamica; CFD; aeronave elétrica; GNEWS5BP93B.



ABSTRACT

This work aims to develop and validate a methodology for aeroacoustic analysis and prediction of
wing profiles using the ANSYS Fluent package. In addition, the study of the asymmetric profile
GNEWS5BP93B developed by NASA for electric aircraft. Currently, several studies have been carried
out in order to provide the reduction of aircraft noise generated at the time of landing and take-off. The
widely studied NACA 0012 wing profile was chosen for the validation of the methodology proposed
in the present study. The aerodynamic simulation used the K-omega SST turbulent model for pressure,
drag and lift coefficients. The results obtained were considered valid according to the results of
experiments performed at NASA's Langley laboratory. After the aerodynamic validation, the transient
condition URANS was used to obtain the acoustic results, until the condition close to the permanent
condition RANS. Right after the numerical model reaches the quasi-permanent condition, it is
validated through the acoustic theory of Ffowcs Williams and Hawkings; which is included in the
ANSYS Fluent programa package. Having validated the methodology using the symmetrical profile
NACA 0012, the asymmetrical profile GNEW5BP93B was used for the aerodynamic validation and
acoustic prediction. The results showed that the NACA 0012 profile, which has lower drag coefficients,
has lower sound pressure levels than the GNEWS5BP93B profile for all simulated attack angles and
frequency ranges. It was also found that the greater the angle of attack, the greater the drag and
consequently the greater the noise generated in the symmetrical profile as well as in the asymmetrical

profile.

Keywords: NACAO0012; aeroacoustics; acrodynamics; CFD; electric; hybrid.
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1 MOTIVACAO E OBJETIVOS DO TRABALHO

1.1. Motivacao

O aumento da densidade populacional em torno dos aeroportos, tem aumentado os riscos a saude
associados ao ruido. O desenvolvimento de aeronaves mais silenciosas e o entendimento e
desenvolvimento de técnicas para redugao de ruido serdo topicos importantes de pesquisa para o futuro.
Portanto, os limites externos de ruido para a homologagdo operacdo de aeronaves vem se tornando
restritivos nos ultimos anos, a partir de 2001 a Organizagao de Aviacao Civil Internacional [1] adotou
medidas mais rigorosas para tentar abaixar e confinar apenas dentro dos aeroportos o ruido das
aeronaves.

Pesquisas recentes mostram que a tendéncia mundial ¢ a diminui¢do do ruido em aeroportos e o
desenvolvimento de técnicas para o isolamento acustico, enquanto isso, no Brasil se v€ o contrério, o
aumento ao longo dos anos do ruido nos aeroportos causados pelo aumento do numero de aeronaves
trafegando [2].

A poluicdo sonora provocada pelo ruido de aeronaves, como a média de exposi¢do sonora continua
acima de 65 dB pode causar disturbios de sono[3], diminui¢do da performance laboral[4], hipertensao
e disturbios psicofisioldgicos[5].

Apo0s o desenvolvimento dos motores a jato que causaram um aumento significativo de ruido [6], O
orgdo que foi responsavel por introduzir os requisitos para controle de ruido foi o FAA2. Neste
contexto, a motivacao das empresas fabricantes de aeronaves historicamente ¢ de diminuir o ruido dos
motores, 0 que vem acontecendo desde da década de 70, como mostrado na Figura 1, que mostra o
desenvolvimento de técnicas para diminui¢do de ruido ao longo dos anos, como o programa avangado
de reduc¢do de ruido subsdnico (AST) que foi desenvolvido para alcangar a reducao de 5dB totais e o

programa chama de tecnologia da aeronave silenciosa, também com o objetivo de diminuir outros 5dB.
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Figura 1 - Estagios da redugdo de ruido de motores a jato ao longo dos anos.
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No inicio dos anos 70, engenheiros da Boeing ja descobriram que mesmo com a utilizacao de motores
mais silenciosos, um problema para o futuro ainda permaneceria, o ruido aerodinamico irradiado pela

fuselagem, asas, “slats ” e trem de pouso, principalmente, conhecido como ruido do “airframe”. [§]

Na condi¢do de pouso, a rotacdo dos motores € tdo baixa, que atualmente, o ruido de airframe ¢é
considerado da mesma ordem de grandeza em relacao ao ruido produzido por motores, como pode ser

observado na Figura 2.

Figura 2 - Distribui¢@o do ruido de uma aeronave tipica
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O ruido do “airframe” é um problema ndo linear, por ser a geracao do som pela turbuléncia, por isso

torna-se importante estudar o fenomeno de irradiacao sonora a partir do escoamento do ar sobre perfis
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aeronauticos, para entender como esse ruido aerodinamico ¢ gerado, bem como para se desenvolver

técnicas para mitigar a intensidade sonora irradiada, ja no inicio de novos projetos.

O ruido aerodinamico gerado pelos perfis de asa vem sendo estudado na ultima década com a ajuda de
técnicas de simulagdes computacionais que envolvem diversos métodos no campo da aeroacustica. Os
problemas aeroacusticos sao classificados em base aos processos fisicos responsaveis pela irradiagao
sonora. Para entender os mecanismos de geragdo de som pelo escoamento € preciso estudar a variedade
entre os problemas lineares de irradiacdo sonora, a refracdo, a dispersdo sonora realizada por corpos

solidos e os problemas ndo lineares, como a geracao do som pela turbuléncia. [10]

1.2. Aeronaves elétricas

Assim como os estudos para diminuicdo de ruido gerado pelas aeronaves, hd o aumento da
conscientizacdo das grandes fabricantes em desenvolver aeronaves elétricas para diminuir o consumo
de combustiveis fosseis que sdo os grandes responsaveis pela produ¢do do didxido de carbono (CO2),
produto derivado da queima dos combustiveis fosseis € danoso ao meio ambiente. O Grupo de acdo de
transporte aéreo (ATAG) considera que 2% de toda producao de diéxido de carbono no mundo vem

da aviacdo e o numero de acronaves em operagdo sé tende a aumentar (Figura 3) [11].

Figura 3 — Predigdo e historia do trafico aéreo,
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Fonte: Previsdo de mercado global da Airbus de 2010 a 2029

Os novos horizontes da aviacdo da NASA tém como objetivo acelerar a adogdo de tecnologia da
chamada “aviagdo verde”. Avides limpos, silenciosos e at¢ mesmo mais rapidos serdo desenvolvidos

pela abordagem X-plane da NASA, onde ha varios avides ja sendo pesquisados, como o (SCEPTOR).
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O grande objetivo do demonstrador de tecnologia X-plane ¢ provar que a propulsdo elétrica distribuida

(DEP) pode possibilitar decolagens e pousos utilizando uma pequena asa, aumentando-se mesmo assim
a eficiéncia de cruzeiro. Uma aeronave utilizando o sistema DEP tera uma asa de cruzeiro menor,
menor arrasto de cruzeiro, € consumo 4,8 vezes menor que uma aeronave padrdo que se utiliza

combustiveis fosseis [12].

Sdo varias as vantagens de aeronaves elétricas em relagdo as que se utilizam de combustiveis fosseis
como [13].

- Peso muito menor (20kg uma aeronave elétrica para 180kg uma de combustao)

- Mais poténcia por unidade de peso

- Mais eficiéncia energética (90-95% para elétricas comparado a 20-25% a combustao)

- Desempenho maior em grandes altitudes.

- Reducao de ruido

- Grande confiabilidade e seguranca

- Menor custo de operagdo ($5-$10/h pra elétricas e $35-$50/h a combustao)

- Menor custo de manutengao
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1.3. Objetivo geral

O objetivo principal do presente trabalho ¢ estudar por meio de simulagdo computacional as

caracteristicas aerodindmicas e aeroacusticas do bordo de fuga de um perfil de asa de uma aeronave

elétrica inovadora.

1.4. Objetivos especificos

Os objetivos especificos desta pesquisa incluem:

Caracterizar o escoamento turbulento no entorno dos perfis de asa simétrico NACAO0012, por meio
do método RANS nao estacionario, disponivel no programa de fluidodindmica computacional

comercial ANSYS Fluent e também com o programa XFLRS.

Validar o modelo computacional utilizando a comparacdo de dados encontrados na literatura
cientifica de forcas aerodinamicas, do campo de velocidade e de distribuicdo de pressdo estatica na

superficie do perfil aerodinamico.

Caracterizar o campo acustico do bordo de fuga do perfil de asa para diferentes angulos de ataque

aplicando a analogia actstica de Ffowcs Williams and Hawkings.

Utilizar o modelo validado para caracterizar os valores aerodinamicos e aeroactsticos do bordo de

fuga do perfil GNEWBP93B desenvolvido pela NASA para a aeronave elétrica X-57 Maxwell.
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2 Estado da Arte

2.1 A evolucao dos estudos aeroacusticos

A propagacao sonora gerada pela interagdo turbulenta de um escoamento de um fluido no entorno de
um corpo solido esta sendo estudada a muitas décadas, por estar presente em muitas aplicagdes da
engenharia, como por exemplo na interagao de um escoamento de ar com partes hipersustentadoras de
uma asa, em tuneis de vento anecoico [14]. Aparentemente, o primeiro estudo foi feito pelo cientista
alemao Vincenc Strouhal [ 15], que conduziu varios experimentos para examinar o som tonal produzido
por uma haste circular posicionada perpendicularmente a um aerofolio. Esse som estudado por
Strouhal, hoje ¢ chamado de "tom eo6lico". Os estudos renderam-lhe a criagdo de um numero
adimensional que descreve os mecanismos de oscilagdo do fluido, o nimero de Strouhal. Quase 100
anos depois, Lord Rayleigh [16] também estudou o som produzido pelo escoamento do ar sobre um
fio esticado na entrada da chaminé da lareira de sua casa, mas ambos pesquisadores ndo conseguiram
determinar a causa fundamental do som com caracteristicas tonais.

O verdadeiro marco do inicio dos estudos aeroacusticos veio apos o classico trabalho de Lighthill [17],
“o som gerado aerodinamicamente”, onde escreveu, a partir da equagdo da continuidade e da equacao
da quantidade de movimento (equacao de Navier-Stokes), uma forma exata da equagao da onda sonora,
ndo homogénea, com termos que sdo importantes na regido turbulenta do escoamento do fluido.
Também descreveu o som gerado aerodinamicamente como o resultado da instabilidade que acontece
por causa das flutuagdes de pressao e turbuléncia em torno do perfil aerodindmico. Curle [18] estendeu
a teoria geral de ruido aerodinamico de Lighthill incorporando a influéncia das paredes dos sélidos no
campo sonoro que foi nomeada de reflexdo e difracdo da onda sonora em contornos soélidos. Depois,
Williams e Hall [19] foram os primeiros a estudar o som produzido pelo bordo de fuga afilado de um
aerofolio, bem como responsaveis pela generaliza¢do da solugdo de Curle, incorporando o movimento
aleatorio das superficies aerodinamicas.

O primeiro a estudar experimentalmente o som com caracteristicas tonais produzido por aerofélios foi
Paterson et. al. [20], que utilizou os aerofolios NACA0012 e NACAO0018 em um escoamento laminar
com baixo niumero de Reynolds. Paterson descobriu que no lugar de ruido de banda larga, o escoamento
laminar em baixos nimeros de Reynolds gerava um ruido discreto de 10 Hz, mono frequente. Esse
fato foi atribuido ao fendmeno da dispersao dos vortices, tendo em vista a interagdo do campo de
velocidade da esteira induzida com o aerof6lio. Em discordancia ao estudo de Paterson, Tam [21]
mostrou que aerofdlios em certas condigdes de operagdo emitem tons acusticos discretos nao
relacionados a dispersao dos vortices. Tam acreditava que os vortices gerados pela instabilidade criada
na esteira iniciavam-se a uma distancia consideravel do bordo de fuga, portanto, era dificil relacionar

esses vortices como sendo a fonte dos tons discretos que sabia-se ser perto do bordo de fuga. Ele
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atribuiu os tons discretos a propria excitagdo gerada pelo ciclo de recirculagao devido aos disturbios

na camada limite. Em continuagdo aos importantes trabalhos anteriores, Amiet [22] mostrou as
dificuldades de se calcular o ruido em campo aberto, devido ao fendomeno do cancelamento da fonte,
que ocorre por causa de rajadas verticais do escoamento turbulento em relacdo ao aerofolio,
diminuindo assim a sustenta¢ao e aumentando a necessidade de medigdes e corregdes. Amiet também
[23] estudou o som produzido pelo bordo de fuga utilizando um bordo pontiagudo de encontro ao
escoamento turbulento, onde relacionou o bordo de fuga a uma placa fina semi-infinita para adicionar
o efeito da velocidade média do escoamento. Recentemente, Roger ¢ Moreau [24] observaram que
todas as teorias ja criadas utilizavam os calculos assumindo uma placa fina e , portanto, ampliaram a
derivagao de Amiet, considerando a dispersao do fluido no bordo de ataque. “A ponta dos bordos dos
aerofdlios sdo usualmente a fonte de alta frequéncia sonora associada a uma pequena escala de
componentes da turbuléncia da camada limite” Howe [25], e chegando as mesmas conclusdes de
Amiet, onde as flutuagdes da pressao hidrodinamica inicial convergem sem alteragdes acima do bordo
de fuga, causando uma descontinuidade na impedancia sonora, dispersando-se em ondas acusticas.
Desta forma, Howe [25] realizou um importante passo para o desenvolvimento da modelagem
matematica do fendmeno denominado aeroacustico, juntando todas as teorias desde a década de 50,
propondo uma teoria unificada, o que facilitou os calculos e o entendimento do fendmeno.

Na década de 80, importantes estudos continuaram a ser feitos, Brooks e Hodgson [26] desenvolveram
um método empirico de predi¢do para estimar o gradiente do nivel de pressdo sonora do ruido irradiado
utilizando um aerof6lio NACAO0012, identificando 5 fontes proprias de ruido, a saber: i) as interagdes
do bordo de fuga com a camada limite; ii) a separagdo da camada limite; iii) a dispersao dos vortices
na camada limite laminar; 1v) o ruido da dispersdo dos vortices; v) o ruido dos vortices de ponta de asa
[27]. O modelo hibrido TNO (trailing edge noise) de Blake [28] foi muito usado para descrever as
flutuacdes de pressdo baseada na solucdo da equagdo de Poisson. Com o trabalho de Parchen [29], o
modelo original TNO foi estendido, assumindo-se uma placa semi-finita, tornando-se valido apenas
para altas frequéncias no bordo de fuga do aerofolio.

Howe voltou a contribuir para a comunidade cientifica, estendendo a teoria de predi¢do de ruido do
bordo de fuga de placas finas de Chase-Chandiramani [30], usando escoamentos com baixos nimeros
de Mach (abaixo de 0,5) no entorno de aerofdlios espessos e geometrias de bordo de fuga arbitrarias.
Howe descobriu que quando o aerof6lio ndo ¢ acusticamente compacto, ou seja, um aerofélio que nao
tem a corda muito menor que o comprimento de onda, ndo ¢ possivel fazer essas predi¢des apenas com
o conhecimento das aproximacgdes incompressiveis, uma vez que o aerofolio ao perturbar o escoamento
no seu entorno, acaba estendendo ao campo distante, Com isso, torna-se necessario supor que a
distribuicao de pressdo na superficie deva conter suficiente informacgdo sonora de tal forma que a

irradiacdo sonora calculada pelas condi¢des de contorno, satisfagam também na condi¢do de campo
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distante. Para satisfazer essas condi¢coes usando dados incompressiveis, a integral de superficie deve

envolver a fung¢do acustica de Green que ¢ especialmente usada em condigdes de contorno.

No mesmo ano, Nash [31], utilizou um tinel de vento e testou o perfil NACAOOI2 em baixa
turbuléncia. 0,05%, para entender os mecanismos de geragdo de ruido tonal em numeros de Reynolds
moderados. Foram observadas bandas actsticas estreitas de 40 dB acima do som ambiente. O
pesquisador propds um novo mecanismo de geragdo de ruido tonal, baseado no crescimento das ondas
de Tollmien-Schlichting (T-S) na separacdo da camada limite laminar na superficie do bordo de fuga.
Os resultados mostraram que a frequéncia dos tons acusticos gerados pode ser prevista pela modelagem
matematica das caracteristicas instaveis da camada limite, utilizando-se a teoria de estabilidade linear,
uma vez que a geracdo dos tons acusticos ¢ dependente da presenca da separacao do fluido no bordo
de fuga.

Alguns modelos foram desenvolvidos para escoamentos com baixos valores de Reynolds [32],
utilizando dois passos, o primeiro envolvendo o escoamento incompressivel e o segundo o ruido
acustico ndo viscoso com o objetivo de diminuir o custo computacional. A validagdo do modelo foi
realizada por meio de uma soluc¢do analitica utilizando uma esfera pulsando unidimensionalmente, os
resultados foram de acordo com experimentos e da solug@o linear para nimeros de Mach baixos.
Assim, a modelagem matematica conseguiu atingir os objetivos esperados pelo fato de permitir que a
parte acustica pudesse comecar a ser calculada em qualquer momento da computagdo do escoamento
incompressivel, diminuindo o custo computacional.

No comego do segundo milénio, a importancia do ruido gerado pelo bordo de fuga foi destacada por
diversos artigos e a série de aerofolios NACA foi uma importante fonte de estudos para muitos
pesquisadores. Lummer [33] e Greschner [34] estudaram a influéncia do formato do bordo de fuga na
geracdo sonora. Foi descoberto que um bordo de fuga pontiagudo produz menos ruido que um bordo
de fuga com formato curvado devido a menor sinal de pressao, foi testada a diferenga qualitativa entres
refinamentos de malha e os resultados finais ndo foram alterados. A importancia do ruido gerado pelo
bordo de fuga gerou pesquisas diversas como a caracterizagdo do ruido sonoro utilizando escoamento
uniforme [35], a caracterizagdo utilizando a separacao de bolhas for¢adas e ndo for¢adas [36] e também
a caracterizacdo do ruido com o escoamento laminar para encontrar o ruido tonal [37].

Com o desenvolvimento computacional, as modelagens utilizando CFD (dinamica fluido
computacional) comecaram a ser mais utilizadas, sendo muitas técnicas desenvolvidas desde entdo,
como, por exemplo, a técnica de Lattice Boltzmann que nao utiliza as equagdes de Navier-Stokes, mas
as equagdes de transporte de Boltzmann [38];[39];[40]. Outro exemplo ¢ o método LES (Large Eddy
Simulation), que calcula apenas as escalas dinamicas mais importantes do escoamento e modela os
efeitos das menores escalas [41];[40]; [42]. Também, o método DNS (Direct Numerical Simulation),
que resolve todas escalas de escoamento incluindo as escalas dissipativas [43]. A simulagdo RANS

(Reynolds Averaged Navier Stokes), que utiliza as médias das equacdes de Navier-Stokes e da
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continuidade [33]; [44]. Por fim. o método dos painéis que ficou popular sendo utilizado no programa

Xfoil desenvolvido por Mark Drela [45]; [46]. Desta forma, por exemplo, as técnicas numéricas para
a dinamica de fluidos computacional permitiram que um modelo hibrido fosse usado, possibilitando
tanto a analise das propriedades dinamicas do escoamento como a predi¢ao do campo sonoro, de
maneira desacoplada. Desta forma, primeiramente, o problema numérico-computacional ¢ resolvido
para o escoamento no entorno do perfil, principalmente, nos bordos de ataque e de fuga, baseado nos
métodos RANS, DNS, LES, ou Xfoil, para obtencdo do campo de escoamento aerodinamico. E,
posteriormente, tendo em vista a solu¢do do campo de escoamento, sdo utilizados métodos numéricos
e analiticos baseados nas equagdes de analogia acustica visando a obtengdo do campo sonoro [47].
Para diminuir os custos computacionais, desacopla-se os calculos da simulagdo sonora da
aerodindmica. Para esse desacoplamento utiliza-se uma integral de superficie, que representa o som
irradiado, portanto, simulando o campo sonoro ¢ a diretividade das ondas produzidas pela interagdo do
escoamento com o corpo solido, neste trabalho, um perfil aeronautico.

Nos ultimos anos o método hibrido TNO voltou a ser utilizado por diversos pesquisadores. Utilizaram
por exemplo, Stalnov [48], para descrever a irradiagdo sonora em campo aberto. Fischer [49]
melhoraram o modelo ndo utilizando a simplificagdo do modelo original de Blake, mas usando os
termos da relagdo da mistura turbulenta de Howe, o que melhorou os resultados da pressao estatica na

superficie e o ruido de campo aberto.

2.2 Estudo de perfis de asa em aeronaves elétricas

Os aerof6lios para aeronaves em geral sdo escolhidos basicamente pelo critério do coeficiente de
sustentagdo ideal para a aeronave que sera fabricada. No estudo feito por Srilatha [13] onde foi
escolhido um aerof6lio para um Pipistrel pantera elétrico, os aerofolios da série 6 da NASA se
mostraram com os melhores coeficientes de sustentacdo ideais para as condi¢des da aeronave. O perfil
NACA 65618 que gerou as maiores razoes entre sustentacdo e arrasto em cruzeiro e menor coeficiente
de guinada foi escolhido.

Os aerofolios NACA também ficaram presentes no estudo de uma aeronave conceitual [50], uma
aeronave de pequeno porte hibrida (4 passageiros). Varios perfis NACA foram considerados possiveis
para o uso como os NACAS 23010, 23012. 15, 16 e 63415 para as asas, 0012, 0009 e 2412 para a
calda horizontal e por fim o 0012 e 0009 para a calda vertical.

Foram realizados muitos estudos relevantes com predi¢cdes da tecnologia aerondutica para o futuro e
desenvolvimento de perfis de asa para varias aeronaves com propulsdo elétrica distribuida do centro
de pesquisas Langley da NASA [12]. Aerofolios GAW-1, GAW-2 e NACA 5415 foram testados, mas
tiverem limitagdes por conta do alto arrasto ou baixo coeficiente de sustentagdo maximo em cruzeiro.

A NASA entdo desenvolveu um aerofélio de baixo arrasto e alto coeficiente de sustentagdao para a
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aeronave prototipo X-57. O aerofolio GNEWSBP93B com o minimo coeficiente de arrasto de cd =

0.0053 com sustentacao a cl = 0.90.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1 Escoamento Turbulento

No dia a dia € possivel perceber em varias oportunidades o escoamento turbulento, do escoamento da
agua em uma cachoeira ao escoamento do vapor em uma chaminé. A grande diferenga que pode ser
observada do escoamento turbulento ¢ a passagem irregular, instavel, se parecendo caotica e aleatdria
do fluido.

O campo de velocidade do fluido em escoamento turbulento varia significantemente de forma irregular
em relacdo ao tempo e a posi¢cdo (Grafico 1), sendo relacionada a ndo linearidades das equagdes
governantes e podendo ser observado um forte campo de vortices. A turbuléncia ¢ considerada como
um conjunto de vortices de varios tamanhos. Os turbilhdes sao instaveis e se desintegra transferindo a
energia para outros vortices menores.

O efeito da transferéncia de energia ¢ chamado de cascata de Kolmogorov, os vortices maiores drenam
energia do escoamento médio e a dinamica do escoamento ocorre dos maiores para 0os menores,
atingindo o equilibrio apos ser dissipada por tensdes viscosas. O processo continua e os efeitos da
viscosidade sdao convertidos em calor [51].

Existe uma grande separagdo entre o tamanho das escalas do escoamento turbulento, para escalas
grandes, o movimento ¢ fortemente influenciado pelo perfil do escoamento, que controla o movimento
e a mistura. As escalas menores sao determinadas pela razao que recebem energia das escalas maiores

e pela viscosidade.

Grafico 1 - Variagdo de uma componente do campo de velocidade no escoamento turbulento
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Fonte: [52]

Um importante caracteristica da turbuléncia ¢ a facilidade maior comparada ao escoamento laminar,
em misturar e transportar o fluido de maneira mais eficiente. A descoberta entre as diferengas dos tipos
de escoamento foi feita por meio de experimentos que posteriormente ajudaram na descoberta do

nimero de Reynolds [51].
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Em varias aplicagdes da industria ¢ desejavel o escoamento turbulento, como no escoamento de dois

fluidos diferentes que ¢ desejavel a mistura ou para retardar o descolamento da camada limite do
contanto do vento com uma asa de aeronave, onde o objetivo ¢ aumentar o dngulo que a asa perde a
sustentacao.

Hé abordagens que estdo sendo usadas para responder questdes relacionadas a turbuléncia e o
escoamento turbulento, o primeiro, ¢ o método experimental que visa buscar solugdes
quantitativamente e qualitativamente. Método com alto custo, geralmente ¢ feito em laboratorios e
ambiente controlado como tuneis aerodindmicos, hidrodindmicos, velocimetria por imagens de
particulas e etc. o segundo € o analitico, buscando desenvolver modelos matematicos que podem prever
o comportamento fisico do escoamento, método utilizado para problemas mais simples. O terceiro que
¢ o numérico, onde as equacdes diferenciais sdo resolvidas por métodos matematicos utilizando-se
modelos para prever o comportamento do escoamento.

O modelo que serd utilizado neste trabalho, utiliza a solugdo matematica por volumes finitos,
empregado no CFD (Dindmica dos Fluidos Computacional). O emprego do CFD ¢ muito popular nos
dias atuais, por ter praticidade na utilizagdo da capacidade computacional em processar grande volume
de informagdes.

Apesar de toda evolugdo tecnoldgica e avango dos supercomputadores, ainda ¢ algo dificil e
computacionalmente custoso resolver problemas de escala temporal e espacial turbulentas [14]. Ha

trés aspectos importantes para serem considerados na hora de resolver problemas turbulentos.

1 — O nivel de discretizagdo, ou seja, a quantidade de informacao que ¢ desejada ter o acesso, tamanho
da estrutura, tipo e etc.

2 — A exatiddo do calculo, depende da técnica numérica da simulagao.

3 — O custo computacional, o tempo e recursos requeridos para os resultados.

O surgimento de técnicas computacionais de simulagao numérica proporcionou testes e visualizagao

de variaveis, tais como pressao, velocidade e tensoes, de forma confiavel e menos onerosa.
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3.1 Programas comerciais

3.1.1 X-foil

O programa X-foil foi desenvolvido por Mark Drela em 1989 e tem como objetivo a analise € a criagao
de modelo para aerofdlios em baixos numeros de Reynolds. Para os calculos desenvolvidos pelo
programa ¢ utilizado o método dos painéis inviscido (Figura 4) com vortices lineares juntamente com
a corre¢ao de compressibilidade Karman-Tsien [53].

As distribuicdes das fontes sdo impostas no aerofdlio e a esteira permite que seja modelada a influéncia
da camada viscosa no escoamento potencial. Para as camadas viscosas sao usadas duas equagdes com
o método integral de dissipagao atrasada. Sdo tratadas tanto as camadas de escoamento laminar quanto
o turbulento, o ponto de transigdo é determinado pela formulagdo amplificada de tipo €. A camada
limite e as equacdes de transicao sdo resolvidas simultaneamente pelo campo de escoamento inviscido

pelo método global de newton [53].

Figura 4 — Painel da esteira e do aerofolio com a distribuigdes da fonte e vorticidades.

£l —trailing edge panel

Fonte:[53]

3.1.2 Ansys Fluent

O programa utiliza o0 método de volumes finitos para a resolu¢ao dos problemas, sendo assim o
dominio ¢ discretizado em um conjunto de volumes de controle (Figura 5) que sao resolvidos por meio

das equagdes gerais da conservagdo para massa, energia etc.

G 1
—j p®dV+ff pQ)V-dA:jg I“Q,VV-dA:f SedV W
at %4 A A v

A equacdo (1) mostra os termos utilizados pelo solver do Ansys Fluent, sendo o primeiro termo da
integral a parte transiente, a segunda a adveccao, o terceiro termo a difusdo e o ultimo a geracdo. As
equacdes diferenciais parciais sdo discretizadas em um sistema linear de equacdes e assim sao

resolvidas numericamente para gerar a solu¢ao de campo.
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Figura 5 — Volumes de controle finitos

Control
Volume*

Fonte: [54]

Os passos utilizados pelo programa para a completa resolugdo dos problemas seguem o diagrama da

Figura 6, sendo os passos:

Definir os objetivos.

Identificar o dominio que sera utilizado.

Criar a geometria com o DesignModeler ou o SpaceClaim.
Criar a malha.

Colocar os parametros fisicos.

Selecionar os parametros do solver.

Ligar o célculo e esperar os resultados.

Examinar os resultados

A A T O T o

Analisar e alterar os parametros iniciais para melhorar os resultados finais.
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Figura 6 — Diagrama dos passos para resolugdo de problemas no Ansys Fluent

9. Atualizagio do modelo

Fonte: [54]

3.2 Métodos computacionais

Nas ultimas décadas, o meio de resolver problemas de escoamento que vem se popularizando e
facilitando o entendimento da matematica aplicada e da lei da conservagdo ¢ o CFD (dinamica dos
fluidos computacional), pelo fato de resolver as equagdes de Navier-Stokes e ainda ser uma alternativa
menos cara que a experimental.

H4 trés métodos mais usados para resolver as equagdes de Navier-Stokes de forma aproximada, o
método de simulagdo numérica direta (DNS), a grande simulagdo de vortices (LES) e a simulagdo da
média de Reynolds e Navier-Stokes (RANS). A diferenca e aplicagdes dos trés métodos serdo
discutidas [55].
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3.2.1 DNS

O método DNS utiliza a equagdao de Navier-Stokes sem o uso de aproximagdes para calcular o
escoamento turbulento. Uma malha extremamente refinada ¢ importante para o método modelar a
menor formagdo possivel de um turbilhonamento, por isso ¢ preciso uma capacidade computacional
muito grande [39].
Por esses fatores, a simulagdo utilizando o DNS se torna impraticavel em varios aspectos, sendo mais
usadas para altos nimeros de Reynolds em um campo de escoamento que precisa de uma alta
capacidade computacional [35].

3.2.2 LES

O método LES como o proprio nome ja diz, pode separar os turbilhonamentos grandes e pequenos,
sendo os dois usados para a analise turbulenta. O método usa uma estrutura macro para o escoamento
turbulento, dispensando assim a importancia da capacidade computacional e permitindo resolver
equagoes para grandes turbilhonamentos tanto em trés dimensdes e escoamentos transientes [42].

3.23 RANS

O método RANS ¢ personalizado com os parametros de escoamento médios, ao invés de usar
parametros instantdneos da simula¢do do escoamento turbulento. Portanto, em RANS o escoamento
turbulento calcula a média tanto do estado permanente como as varidaveis do escoamento dindmico
[56].

O método suprime os modos turbulentos para resolver apenas o movimento médio. A parte suprimida
¢ modelada por aproximacdes que tentam capturar os fenomenos da turbuléncia. O modelo RANS ¢
estacionario, portanto, para resolver os problemas transientes se usa o modelo URANS que se baseia
na ideia de simular as variagdes do escoamento associadas ao movimento de estruturas, enquanto que

a flutuacao da turbuléncia é modelada [57].

3.2.4 DES

O método DES ¢ uma técnica hibrida entre o0 LES e o RANS, onde a técnica de resolug¢do de grandes
escaldas do modelo LES ¢ usada para as regides fora da camada limite enquanto para as regides dentro
da camada limite, a técnica RANS ¢ utilizada. Como ¢ possivel ver na Figura 7, o modelo LES

consegue calcular as grandes escalas enquanto o modelo RANS calcula as pequenas escalas.
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Figura 7 — Grandes e pequenas escalas e as técnicas utilizadas

A Grandes escalas
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: >
URANS RANS Iog(k)
i LES :

|
DNS .1
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Fonte: [58]
O método DES foi criado para diminuir o custo computacional, usando assim o melhor de duas técnicas

em conjunto.

3.2.5 Comparacio entre as técnicas

A Tabela 1 mostra a comparagdo entre as técnicas computacionais para calcular o escoamento

turbulento mais usadas atualmente.



Tabela 1 — Comparativo entre as técnicas computacionais turbulentas.

Técnicas computacionais turbulentas

Refinamento

Métodos Técnica Formulacdo Dimensdes
de malha
Equacdes de Navier-Stokes Muit
uito
DNS resolvidas numericamente sem . Transiente Tri-dimensional
refinadas
modelagem
Técnica que grandes escalas sdo Muito . o )
LES . . Transiente Tri-dimensional
calculadas diretamente refinadas
Técnica de grandes escalas em
regides fora da camada limite e Médio . Bi e Tri-
DES L. . . Transiente . .
técnica RANS dentro da regido da| refinamento dimensional
camada limite
Equacoes médias de Navier- Médio . Bi e Tri-
URANS . Transiente . .
Stokes refinamento dimensional
EquacGes médias de Navier- Médio Bi e Tri-
RANS . Permanente . .
Stokes refinamento dimensional

Fonte: Proprio autor.
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As diferentes técnicas possuem estratégias que podem necessitar de maior ou menor custo

computacional, como mostra a Figura 8 onde a base da piramide tem as abordagens com menor custo

computacional e menor importancia de modelagem, e no topo o modelo DNS que resolve problemas

mais complexos mas com o maior custo computacional. Portanto, ¢ possivel conseguir dados mais

detalhados e precisos ou conseguem mitigar o custo computacional em detrimento da precisdao dos

dados (Figura 9).

Pelas dificuldades apresentadas e reduzido poder computacional, este estudo optou por utilizar o

método URANS para as simulagdes feitas, o modelo além de permitir um dos menores custos

computacionais, permite também que seja feito um escoamento transiente e, portanto, seja possivel

usar o modelo acustico do programa Ansys FLUENT.



Figura 8 -Custo computacional e complexidade geométrica entre os modelos turbulentos

A

Custo computacional

RANS
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Figura 9 — Precisdo entre os modelos turbulentos

LES

Fonte: [58]

Fonte: [58]

Importancia do modelo
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3.3 Modelos turbulentos

3.3.1 RANS — Modelo de "turbilhonamento' viscoso
3.6.1.3 Spalart-Allmaras

O modelo Spalart-Allmaras utiliza o método de uma equacdo e ¢ muito utilizado para problemas
envolvendo aplicagdes aeronduticas. J4 mostrou bons resultados com gradiente de pressdao e o modelo
¢ um dos mais usados para validagdo de problemas aeronduticos e de menor custo computacional [59]
De acordo com Spalart e Allmaras [60] o modelo pode providenciar uma economia computacional na

regido de interesse até a separacdo na camada aerodinamica externa.

O modelo foi desenvolvido para aplicagdes aerodinamicas, o intuito foi remover a lacuna deixada pelos
modelos feitos a base de energia cinética e ao invés de usar duas equagoes, utilizar apenas uma, com
um modelo computacional mais simples [60]. Como outros modelos, existe um ponto fraco que ¢ a

dificuldade de predizer a separagcdo da camada limite por causa do gradiente de pressdes adversas.

Para o modelo de duas equagdes, a equacdo de transporte de Reynolds € resolvida tanto para a energia
cinética quanto para a taxa de dissipag¢ao da energia cinética. Portanto, o modelo adiciona uma parte
diferencial da equacdo de transporte. Utilizando duas equacdes, o0 mecanismo da turbuléncia pode ser
melhor caracterizado, além de se comportar bem para geometrias complexas, canais abertos etc. Os

dois modelos mais usados sdo:

3.7.11 k-epsilon model (k-¢ model):

Sendo o modelo de duas equagdes mais popular que existe, foi desenvolvido primeiramente a versao
padrdo por Launder e Spalding (1974). O modelo assume que a viscosidade turbulenta ¢ isotropica, ou
seja, a razdo entre o tensor de Reynolds e a razdo média de deformagdes ¢ igual em todas as direcdes.
Sendo muito validado tanto para condigdes externas e internas de escoamento, grande desempenho e
com um formato simples. Utiliza-se a viscosidade de turbuléncia v; que pode ser vista na equagao (2)

[61].

k? (2)

Sendo, k a energia cinética, € a taxa da dissipa¢do da energia cinética e C, € a constante do coeficiente.

3.7.1.2 Omega model (k-® model):
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O Omega (o) ¢ a razdo da taxa da dissipacio da energia cinética turbulenta (g) pela energia cinética
turbulenta (k). A dissipacdo da taxa da energia cinética turbulenta em energia interna (térmica) ¢é
representada por 6mega. O modelo 6mega em relagdo ao épsilon produz melhores resultados em casos
onde a maior gradiente de pressao adversa [62].

Uma modificacdo do modelo 6mega que também ¢ usada atualmente ¢ o modelo de transporte de
tensdo cisalhante (SST) k- ®, usado para condi¢des de controle onde ¢ preciso prever o escoamento

perto da parede.

3.4 Aeroacustica computacional

O acoplamento entre o escoamento € o som parte de uma suposi¢ao fundamental de todas analogias
acusticas baseadas na formulacdo de Lighthill [17]. A geracdo do som acontece por nao
homogeneidades do escoamento, mas o proprio escoamento nao ¢ influenciado pelo campo acustico.
Portanto, as informacgdes relevantes sobre o campo proximo do escoamento podem ser obtidas pelas
técnicas tradicionais de CFD e posteriormente essa informacdo pode ser usada para predizer a
propagacao do som em campo distante [10]. Desta forma, o presente estudo vai considerar as técnicas
de modelamento turbulento utilizando assim URANS para obtencdo das informagdes indispensaveis
para a predi¢do do campo acustico. Os métodos baseados nas teorias acusticas que serdo estudadas nos
capitulos a seguir requerem apenas o campo proximo do escoamento como informagao, isso acaba por

diminuir muito o custo computacional para resolver as ondas actsticas até¢ o campo distante.

34.1 Modelo hibrido RANS/URANS

4

A técnica hibrida Rans e Urans ¢ uma forma de diminuir os gastos computacionais das simulagdes. E
usado no primeiro momento o modelo estacionario RANS onde os resultados sdo obtidos e guardados
e apos isso ¢ rodado uma simulacdo em URANS em regime transiente até atingir as condi¢des de
quase-permanente dos resultados obtidos em RANS. O presente trabalho utilizou essa técnica para
reduzir o gasto computacional.

3.4.2 Modelo hibrido RANS/LES

A grande maioria dos métodos numéricos ¢ baseada nas solucdes das equagdes de Navier-Stokes
(RANS), que produz apenas informagao estatistica do campo de escoamento turbulento. Para se obter
os dados aeroacusticos ¢ preciso a informacao das flutuagdes do campo de pressao. Por isso, 0 método
que poderia ser usado para simular as flutuagdes do campo de pressdo seria LES [10]. O grande
problema ¢ que o modelo LES usa muito recurso computacional, dependendo do tamanho da area que
precisa ser refinada, portanto, da quantidade de elementos. Por esse motivo, o uso dos modelos hibridos

RANS/LES se torna interessante. Ha dois modelos hibridos mais difundidos:
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1 - Aproximacio hibrida global

Em apenas um método sdo combinadas as aproximagdes RANS/LES. A camada limite da geometria ¢
tratada por RANS e o escoamento longe da geometria ¢ tratado por LES, como mostrado na Figura 10.
Outra aproximacao utilizada ¢ o método URANS/LES, onde primeiramente, ¢ realizada a simulagao
toda em URANS, onde os dados de pressdo estatica e velocidade sdo computados. Em seguida ¢
realizada a simulag¢do LES, considerando os resultados da simulagdo URANS para a parte acustica.

O refinamento de malha utilizado por URANS ¢ muito mais simples que por LES, diminuindo

significativamente a quantidade de células.

Figura 10 — Implementagdo do modelo global.

RANS

Fonte: [63]

2 — Aproximacio hibrida por zonas

Como o proprio nome diz, a aproximacao por zonas ¢ feita com o isolamento de uma regido
especifica para o uso do LES como ¢ mostrado na Figura 11. Esse método reduz ainda mais o consumo
de recursos computacionais, pelo fato de diminuir a area onde sera utilizada o LES em comparagdo ao

modelo global.



42
Figura 11 — Ilustragdo da aproximag@o utilizando o método hibrido RANS/LES.
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Fonte: [63]

3.5 Intensidade acustica

Para algumas finalidades ¢ necessario o conhecimento do valor da energia acustica ou da poténcia

acustica associada com a onda acustica. Esse valor pode ser calculado a partir do valor da pressao

acustica.

Figura 12 — Onda sonora esférica

DEPAESSAD ;}a..

o g

Fonte: SILVA, 2002.

A passagem da onda actstica ¢ acompanhada por um fluxo de energia acustica. O fluxo de energia
acustica transmitida na direcdo do deslocamento, considerado em sua unidade de area S (Figura 12)

perpendicular a dire¢do do deslocamento, € a intensidade acustica apresentada pela equacao (3):

I = UgpP,rcosp (3)
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onde, Uer: representa a velocidade efetiva, ou seja, 0,71 da velocidade méxima da particula, Pes: denota

a pressao efetiva da pressao acustica, ou seja, 0,71 da pressao maxima.

No deslocamento da onda acustica em campo gasoso livre, a diferenca de fase entre a velocidade
efetiva da particula (Uer) € a pressao acustica efetiva (Per) € igual a 0 (zero), resultando cos ¢ = 1,

equacao (4).

P
f
U, ;= _ér
pc
onde, p denota a massa especifica do meio transmissor (kg/m?), ¢ denota a velocidade de propagagio

sonora no meio (m/s).

A intensidade da energia actstica na dire¢ao de propagacgao é (equagao (5):
w
I'=(C3)

1 éigual a zero na dire¢do perpendicular a dire¢do de propagacao, ou seja, a intensidade s6 € expressiva
na dire¢cdo do deslocamento da onda acustica, portanto, uma grandeza vetorial. O senso técnico da
expressao intensidade € significativo somente na dire¢do especificada, pois a Equacdo (5) € aplicada
somente na livre propagacao plana ou esférica da onda acustica. Nestes casos, o produto pc ¢ chamado

impedancia caracteristica do meio de deslocamento da onda acustica.

Fontes de ruido aerodinamicas

O ruido produzido pelo escoamento nao estacionario de um fluido e por suas interagdes com objetos
solidos ¢ denominado ruido aerodindmico, e pode ser atribuido a trés tipos de fontes: monopolo, dipolo
e quadrupolo. O escoamento de massa pode ser definido como monopolo. O dipolo pode ser criado
quando existem flutuagdes de forcas no escoamento, como por exemplo, o descolamento do
escoamento da superficie de um cilindro ou de um aerof6lio formando a esteira de vortices. Por outro
lado, o acoplamento de forgas flutuantes pode formar o quadrupolo, como por exemplo, a transi¢ao de

uma camada limite laminar em turbulenta [14].

3.6.1 Fonte Monopolo

A fonte monopolo ¢ gerada pela inser¢do descontinua de massa ou calor no escoamento. Esse tipo de
fonte ¢ verificado em pulsos de jatos, no escoamento turbulento sobre uma fresta em grande superficie,

no processo de combustdo e calor liberado por fronteiras e raio laser pulsado. Cabe salientar que a a

4

)
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fonte monopolo irradia o som igualmente em todas dire¢des, conforme Figura 13. A radiacao de uma

fonte monopolo em um fluido estaciondrio ¢ equivalente a produzida por uma esfera pulsante.

Figura 13 — Diagrama monopolo

il b €
Fonte: [14]
A amplitude e a fase da pressao acustica sdo simétricas esfericamente. Uma relag@o entre a poténcia
sonora radiada e os pardmetros do escoamento, quando uma fonte monopolo ¢ gerada em escoamento

de velocidades ndo estacionarias, ¢ dada através da equagdo (6):

L2U* ©)]
P = pl?U*M

Wmonopolo X

onde, Wionopoio denota a poténcia sonora radiada (W), p denota a densidade do gas (kg/m?), c: denota
a velocidade do som no gas (m/s), U denota a velocidade do escoamento na regido da fonte (m/s), L
denota a escala de comprimento do escoamento na regido da fonte,(m), M denota o nimero de Mach

igual a Urc.

3.6.2 Fonte Dipolo

A fonte dipolo € a superposi¢ao de dois monopolos em fases opostas e separados por uma distancia
muito menor que o comprimento de onda. A Figura 14 mostra duas fontes sonoras com amplitudes 4
e -A localizadas dentro das regides Q1 e Q2. Este tipo de fonte ¢ comumente encontrado em
compressores, onde o fluxo turbulento impacta sobre o escoamento como em descargas de jatos

quentes em ambientes mais frios e outros.
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Figura 14 — Diagrama dipolo

Receiver

Fonte: [14]

A relagdo entre a poténcia sonora radiada e os parametros do escoamento, para uma fonte dipolo em

um escoamento de densidade média uniforme é dada pela equagdo (7).

pL2U® (7)
Whipoto 3 = pL2U3M3

Quando a entropia especifica ou a temperatura do escoamento na regido da fonte ndo ¢ uniforme
(descargas de jatos quentes em ambientes mais frios, por exemplo), a densidade também varia,
provocando fortes flutuagdes de pressao no escoamento turbulento, o que pode ser caracterizado como
producao de fonte dipolo. A for¢a do dipolo € proporcional a diferenga entre a densidade no campo de
pressao turbulento e a densidade média uniforme, sendo sua poténcia sonora dada pela Equagao (8).

2 2776 (8)
pLA(8T/TY?US _ o2 (6T

2
_) U3M3

Wy «
Dipolo T

c3

onde, (OT/T)? representa a média quadratica da flutuagiio de temperatura fracionada.

3.6.3 Fonte Quadrupolo

A radiacdo de fonte quadrupolo ¢ produzida pela superposicao de dois dipolos de mesma forga, que
estdo em fases opostas ou quatro monopolos. A Figura 15 mostra 4 fontes com diferentes amplitudes,

em diferentes regides, mas com a mesma forca.
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Figura 15 — Diagrama quadrupolo

Receiver

Q1)

T e

P o |
: e
memmy/

Q3(-A) Q4{A)

-
L

Fonte: [14]

Quadrupolos e dipolos gerados por variacdo de entropia sdo os tipos de fontes predominantes em
escoamentos de ar a altas velocidades, onde a compressibilidade do escoamento ¢ relevante, por
exemplo. Desta maneira, a for¢a da fonte quadrupolo serd maior quanto maior for o gradiente da

velocidade média, como pode ser visto na Equagao (9).

pL2U®
WQuadrupolo X 5 = pL2U3M5

As fontes monopolo, dipolo e quadrupolo diminuem suas respectivas eficiéncias de radiacdo em
escoamentos de baixa velocidade, em regimes incompressiveis (Figura 16). Porém, a dependéncia de
suas poténcias de radiagao sonora com a velocidade do escoamento mostra uma tendéncia contraria,
variando com a quarta, sexta e oitava poténcia da velocidade do escoamento para as respectivas fontes
monopdlio, dipolo e quadrupolo. Entdo, em escoamentos subsdnicos compressiveis, com a velocidade

consideravelmente alta, a radiagdo quadrupolo ¢ considerada como a principal fonte de ruido.

€)



Figura 16 — Tipos de fontes aeroactsticas e suas propriedades dimensionais em um fluido de densidade média uniforme
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3.7 Analogias acusticas
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Ao longo dos anos, analogias acusticas foram desenvolvidas para que se fosse possivel realizar o

calculo da poténcia sonora irradiada pelo escoamento.

3.71

Analogia de Lighthill

A analogia de Lighthill nasceu das equagdes de Navier Stokes. Logo, o dominio actstico ¢ decomposto

na regido do escoamento onde existe a fonte geradora de ruido, sendo resultado das flutuagdes

turbulentas, por exemplo. A partir da fonte sonora do escoamento, as ondas acusticas se propagam para

o campo aberto em direcdo ao receptor, como ¢ mostrado na Figura 17.
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Figura 17 — Regido aeroacustica

A\ Regido de escoamento Regido da fonte /
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Fonte:[14]

Para a dedugdo da analogia de Lighthill foram usadas as equagdes de conservacao da quantidade de
movimento e da continuidade, sem a inser¢ao de forgas externas e de corpo. Para fluidos compressiveis,

como mostrado através das Equagdes (10) e (11), tem-se [17]:

dp Opuy; (10)
Fr ax; 0
dpu; N dpuu; a_p N ﬂ (11)

ot ax] B axi ax]

Na Equagéo 34, o tensor de tensdo viscosa 7;; pode ser expresso nos termos do gradiente de velocidade.

Assim, tem-se:

ou; Ow; 2 Ouy (12)

T =Gy Y ox 3% ax)

onde, p representa a velocidade dindmica do fluido, §;; denota o delta de Kronecker. Utilizando a

Equagdo da quantidade de movimento (2), obtém-se:

dpu; , 0p 0Ty (13)
Y + CO —_— =
at axi OX]

onde, C, denota a velocidade do som, T;; denota o tensor de tensao de Lighthill, dado como:

Tij = pwy + 85 [(0 — Do) — 5 (p — po)] — 7y (14)
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onde, p, € py denotam a pressao e a densidade atmosférica respectivamente. Diferenciando a Equacao

da quantidade de movimento (1) em relagdo ao tempo, subtraindo a Equagao (13), tem-se:

azpa n Cz azpa _ ale‘j (15)
otz % 9x;2  0X;0X;

A Equagdo 38 ¢ conhecida como equagdo da onda nao homogénea, utilizada para resolver flutuagdes
da densidade actstica p,. O lado esquerdo da expressao ¢ definido como o operador da onda actstica
para a propagacao do som, o termo da direita ¢ definido como as fontes de gerag@o acustica, termo que
funciona como a fonte sonora quadrupolo [65]. E fato que a equagdo de Lighthill é exatamente uma
consequéncia das leis de conservacao da massa e movimento, por isso deve satisfazer todos os fluidos

reais.

3.7.2 Tensor de Lighthill

Algumas considera¢des podem ser feitas para simplificar o tensor de tensdo de Lighthill. A primeira é
eliminar da equagdo o termo da fonte fora da regido turbulenta. Para um escoamento turbulento em
uma atmosfera uniforme em equilibrio, o tensor pode ser desconsiderado. Dentro da regido turbulenta
a contribui¢do do termo T;; pode ser considerada separadamente. O termo 68;;[(p — po) — ¢5(p — po)]
¢ relacionado a variagdo da entropia dentro da regido da fonte, o termo desaparece para escoamentos
isentropicos. Além do mais, os efeitos da viscosidade e de transferéncia de calor causam apenas um
amortecimento lento em longas distancia por causa da conversdo da energia actstica em calor. Além
disso, para altos nameros de Reynolds ¢ possivel abandonar o tensor de tensdo viscosa 7;;. Com todas
essas suposigoes o tensor de Lighthill se torna (equagdo (16): [17].

Tij = pouiuj (16)

3.73 Formulacao de Green

Fungdes de Green sdo uma ferramenta 1til na resolugdo de equagdes da onda e tém esse nome em
homenagem ao matematico britanico George Green, que foi o primeiro a desenvolver o conceito na
década de 1830.
A equacao geral da onda no espago em trés dimensdes ¢ descrita como (equacao (17):

1 92%p’

c? ot2
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onde, a funcio S(r,t) descreve a origem da densidade como sendo independente tanto do tempo (f)

como do espaco (7). Como € preciso especificar as condi¢gdes de contorno, usualmente para se resolver
problemas assim, onde h4 uma fonte distribuida, obtém-se a solucdo G(r-1,), que em resumo, permite
que se obtenha a solu¢gdo em um ponto r do espago a partir da solugdo em um ponto 1y, sendo G a
funcdo de Green [66]. Desta forma, para resolver problemas gerais de campo ¢ preciso resolver a
Equacao (18) para um ponto de origem de for¢a unitaria na forma de fun¢do delta, onde t = tyer =

Ty. Assim, tem-se a solug¢do da funcdo de green como:

1 0%G(r, t|ry, t a5)
C_Z (ratlro O) _ VZG(r; t|7”0, tO) = 47‘[5(7« _ 7,.0). 6(t _ tO)

e . aG .
Como condi¢ao inicial, pode ser considerado que G e 5 ¢ zero quando t < t,. Considerando uma

propagac¢ado externa da onda onde r — oo quando G desaparece. Ficando a solugdo como:

exp kR (19)
G = \
(riro) = —
2
w
onde, k = (?) e:
R=1|r—ml =~ 202+ (y = ¥0)* + (z = 2)* @0
3.7.4 Solucio da integral da analogia de Lighthill

Utilizando a fungao de espaco livre de Green [65], a solu¢ao da equacdo da onda ndo homogénea (21)

é.

L 52 7Y -2 (21)
Pa = 4mc? 0X;0X fV( lx=yl )dV

onde, V ¢ o volume das estruturas turbulentas que geram o som, chamado também de regido da fonte

sonora. A diferenciacdo espacial pode ser trocada pela diferenciacdo temporal, se o receptor estiver a

uma grande distancia, comparada a (2m)-1 vezes o comprimento de onda tipico. Assim, tem-se a

expressao da diferenciagdo temporal, [17], dada como:

9 19 onf (22)
aXi - Co at Co

A solugdo da analogia de Lighthill para o campo aberto ¢ dada como:

1 X;=YiX;-Y;)\ 1 082 lx—yl (23)
g V( ) Co )dV

= __T.. t —
Pa 41C [x—y|3 cgatz Y (y'
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Para a aproximacdo de campo aberto geométrica, o receptor ¢ colocado em uma posi¢cao distante

comparada a dimensao da regido da fonte, podendo considerar que X;-Yi~Xi,, assumindo que o sistema
de coordenada original ¢ a regido da fonte onde y = 0, sem limites s6lidos imersos no fluido e aplicando

Do = Pq * C5. Assim, a solucio final da analogia acustica de Lighthill é dada como: [65]

XiXj 92

_ (24)
Pa = 4n|x|3c§ﬁfV |Tij|tedv(y)

Cabe salientar que a solu¢ao de Lighthill pode ser considerada valida apenas para problemas exteriores.
O termo || significa o tempo entre a emissdo sonora a partir da fonte até o ponto receptor calculado

como(25):

t,=t— =yl T (25)
Co Co
3.7.5 Teoria de Ffowcs Williams and Hawkings

Teoria também baseada na solu¢do de Lighthill que usa a fun¢do de Green para placas semi-finitas
onde a derivacdo some na superficie do aerofdlio. A formulagado final da pressdo acustica para campo

aberto ¢ dada no dominio da frequéncia por: [19]

. el 1 g (26)
Pa(X, W)= ——5— [ksin(¢]zsin(5)S(w)
22m2|X|
onde, S(w) denota o termo da fonte que precisa ser computado durante a simulagdo. No dominio do
tempo, tem-se:
(27)

S(t) = f p—g{(u(g — uf)sin(%) - Zurugcos(%)} d3y
14 7"05

Nas Equagdes 52 ¢ 53, X = (1,0,2) e y = (10, 69, Zp) representam o observador de campo aberto ¢ a
posi¢do da fonte respectivamente, como mostrado na

Figura 18 do sistema de coordenadas definido. A formulagdo para metade da placa (14) ¢ valida para
kC>>1. O efeito de corda finita ¢ computado pelo fator de correcdo y, seguindo as derivagdoes de Howe

[30], a pressdo de campo aberto ¢ dada como:

Pa(X,w) = x - o (X, w) (28)



Figura 18 — Sistema de coordenadas para placa fina de corda finita usada na aplicacao da teoria de FfwH.
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Fonte:[67]

~ . ’ A .~ . .
O fator de corre¢do para meio periodo ¢ = 5 © para um receptor na posi¢ao diretamente acima do

rq: T,
aerofolio 6 = 5> ¢ dado como:

e\ (™)
x=1+ 2% (\/;)m

2mikC

onde, § representa a fun¢do auxiliar da integral de Fresnel.

3.8 Fontes de ruido em um aerofolio

De acordo com Brooks e Pope [27] h4a 5 mecanismos de geracdo de ruido em um aerofélio em

movimento em relacdo a um fluido, que serdo apresentados logo a seguir.

3.8.1 Ruido de bordo de fuga (camada limite turbulenta)

Na regido do bordo de fuga de um aerof6lio em nimeros de Reynolds altos (RE > 1 milhdo) a
camada limite ¢ turbulenta ao longo da superficie como mostrado na Figura 19. Portanto, a camada
limite se mantém colada a superficie até o bordo de fuga. Neste caso, a descontinuidade da impedancia

devido as flutuagdes do escoamento turbulento na regido do bordo de fuga do aerofélio causam um

ruido de banda larga [25].

(29)
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Figura 19 — Ruido de bordo de fuga pela camada limite turbulenta
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Fonte:[27]

3.8.2 Ruido de dispersao de vortices (camada limite laminar)

Para Reynolds baixos (RE < 1 milhdo) a camada limite formada geralmente ¢ laminar por
grande parte da superficie do aerofdlio, Figura 20, causando em certas condigdes a geragdo de um tom

ou varios tons com grande amplitude [68].

Figura 20 — Ruido da dispersdo dos vortices na camada limite laminar
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Fonte:[27]

Muitos estudos ja foram feitos a cerca desse fendmeno. Por exemplo, Paterson [20] atribuia o ruido
tonal produzido a dispersdo de vortices da camada limite laminar no bordo de fuga. No entanto, Tam
[21] acreditava que a causa eram as instabilidades da camada limite e ndo a dispersdo dos vortices.
Assim, de acordo com Tam as instabilidades da camada limite laminar, também conhecidas como
ondas de Tollmien-Schlichting, ficam amplificadas ao longo da superficie do aerofolio, perturbando o
escoamento proximo. Essas perturbacdes emitem ondas acusticas em todas dire¢des e quando se
aproximam do bordo de fuga do aerofdlio, elas aumentam a perturbacdo original dentro da camada
limite. Para diminuir o ruido causado por esse fendmeno ¢ sao utilizados dispositivos que induzem a

transi¢do da camada laminar para a turbulenta [68].

3.8.3 Ruido de Estol

Como pode ser visto na Figura 21, quando se aumenta o angulo de ataque, a camada limite na superficie
do extradorso do aerofdlio tende a se separar, resultando em um estol. Para angulos de ataque

moderados, para perfis espessos, com um arqueamento, o fluido vai se separar a partir do bordo de
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fuga em dire¢dao ao bordo de ataque, gerando, assim, o ruido aerodindmico devido a dispersao dos

vortices turbulentos [27]. Para angulos de ataque maiores, um ruido de baixa frequéncia é emitido por

todo aerofdlio por causa da separagdo total do escoamento.

Figura 21 — Ruido de separagdo por stall
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Fonte:[27]

3.84 Ruido de dispersao de vortices por aerofolio sem ponta

O fendmeno acontece quando a espessura do bordo de fuga do aerofdlio ¢ maior que o valor critico
(Figura 22). A dispersao de vortices acontece de forma periddica, como estimado por Von Karman,.

Desta forma, esse fenomeno gera um ruido tonal [68].

Figura 22 - Ruido da dispersdo dos vortices em aerofolios sem ponta
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Fonte:[27]

3.8.5 Ruido de formagao de vortices de ponta

A formacao de vortices de ponta ¢ o tnico fendmeno que nao ocorre no bordo de fuga, podendo ocorrer
em qualquer parte da superficie por causa das diferencas de pressao entre o intradorso e o extradorso
do aerofélio. E muito similar ao ruido de bordo de fuga. Neste caso, o fluido turbulento forma um
vortice nas pontas das bordas e interage com as bordas da superficie causando assim o ruido de borda
(Figura 23). Os winglets podem ser usados para diminuir esse tipo de ruido de ponta de asas, por

exemplo [68].



Figura 23 — Formagao de vortice de ponta

Airfoil blade tip

—~2
Tip voriex

Tip vortex formation noise

Fonte:[27]
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4. METODOLOGIA

4.1 Calculos numeéricos

Todas as simulagdes numéricas foram realizadas utilizando os programas Ansys Fluent e X-Foil para
CFD e ANSYS Fluent para CAA. As simulagdes foram realizadas no laboratério do grupo de anélise
e modelagem de sistemas e equipamentos da Universidade Federal de Minas Gerais (GAMSET-
UFMG). Foram validados os resultados aerodindmicos do modelo de aerofolio NACA 0012. O
Aerofolio foi escolhido por ser um perfil simétrico mais utilizado em diversas bibliografias. Foi
utilizado o computador GAMSET-01 que conta com oito processadores Intel® Core™ 17-7700K de
4,2GHz, 16 GB de memoria RAM instalada e 2 TB de memoria fisica.

Os modelos geométricos foram desenhados por meio do aplicativo ”DesignModeler” e “SpaceClaim”.
As malhas foram confeccionadas utilizando “Fluent Meshing” para o CFD e para o CAA a ferramenta
foi 0 ANSYS Fluent. Toda a analise de resultados foi realizada pelo “CFD-Post”. Para auxilio, também
foram utilizados para comparagdes de resultados o programa X-foil, o Excel para compilacdo e

calculos e também o “Graph Grabber” para a digitalizacdo dos dados experimentais.
4.2 Geometria

Para a construcdo geométrica dos perfis estudados, foi utilizado o programa SpaceClaim para criagao
da geometria do perfil NACA 0012 Figura 24. Foram importados os pontos da geometria 2d do perfil
de aerof6lio em formato “txt.” que podem ser obtidos no enderego virtual do banco de dados de

aerof6lios [69] apéndice A. Foi utilizado um perfil de corda de 1 metro.

Figura 24 — Perfil geométrico do NACA 0012

Fonte: Proprio Autor (2022)

Ap6s a criagdo do perfil, foi adicionado um retangulo no ponto x = 0 com comprimento de 25 metros

a direita, depois um semicirculo com didmetro de 30 metro a esquerda do ponto x = 0 de encontro com
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o retangulo, formando assim um formato em C. A geometria que simula o escoamento do fluido tem

30 vezes o tamanho da corda do aerofdlio, estudos indicam que o dominio por volta de 25 vezes o
tamanho da corda ¢ importante para evitar dificuldades de célculo do escoamento por causa das paredes

no escoamento (Figura 25) [56].

Figura 25 - Dominio utilizado entorno dos perfis NACA

I .

2500 7500

Fonte: Proprio autor (2022).

4.3 Malha

Foi utilizada a malha C por ser considerada a mais completa entre os modelos e por ser utilizada pelo
laboratorio de pesquisa de modelamentos turbulentos da NASA [70] (Figura 26). Também utilizada
uma malha ndo estruturada contendo elementos quadrilateros pelo método “Face Meshing” para a
realizacdo da discretizacdo espacial dos dominios. Para os elementos proximos as fronteiras do
aerofolio (Figura 27), foi utilizado o controle do bias, op¢ao do método “Sizing” da ferramenta do
ANSY'S meshing, para caracterizagdao da parede o valor escolhido foi o bias 500 com crescimento de
20%. O perfil do aerofolio NACA 0012 foi construido com corda de 1 metro. As instru¢des detalhadas

da malha podem ser encontradas na subsecao 4.6. Informag¢des mais detalhadas no apéndice A.
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igura 26 — Dimensdes do dominio finamento da malha na regido de interesse 30¢

Fonte: Proprio autor (2022).

Figura 27 — Aerof6lio e malha na regido de interesse

Fonte: Proprio autor (2022).

4.4 ANSYS Fluent

O Programa Ansys Fluent foi utilizado para as simula¢des numéricas feitas no presente estudo. Como
¢ citado na subsecao (3.4.2) o programa usa o método de volumes finitos para a resolugdo das equagdes
da continuidade e movimento, citadas na se¢do (3.1).

O mesmo programa foi usado para a resolucdo do problema acustico. Pela equacdo de Ffowcs-
Williams e Hawkings (FWH), explicada na subse¢do (3.7.5), foram calculados os niveis de pressao

acustica por meio de uma FFT.
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4.5 Método numérico e modelo turbulento

Para o método numérico foi utilizado o modelo RANS ndo estacionario, descrito na subsecao (3.2.3)
e para o modelo turbulento foi escolhido o k-w SST explicado na subse¢ao(3.7.1.2). A razdo da escolha
do modelo turbulento k-w SST ¢ explicada na subsecao (4.6). As constantes utilizadas sao os valores

sugeridos como padrdo pelo Programa Ansys Fluent e sdo descritos na Tabela 2.

Tabela 2 — Valores das constantes utilizadas

Constante Valor
az 1
Qoo 0,52
B 0,09
B 0,075
B 0,0828
a; 0,31
Or1 1,176
Ow1 2
Ok2 1
O w2 1,168
Crim 10

Fonte: Proprio autor (2022).

As condig¢oes do fluido (ar) usadas para os céalculos foram ajustadas para se obter valores do nimero
de Reynolds e nimero de Mach similares as condi¢cdes do experimento realizado por Ladson [71] no

tunel de vento criogénico da NASA. Assim, seguem as especificacdes do escoamento utilizado:

e Temperatura do ar 299,85[K];

e Relacdo entre calores especificos(y) 1,4;

e Viscosidade dindmica (u) igual a 1,789 x 1075 [kg/m.s]
e Velocidade do som (cy) igual a 340 [m/s]

e Massa especifica (p) igual a 2,07 [kg/m?]

As condigdes de contorno podem ser verificadas na Tabela 3 e as fronteiras na

Figura 28.
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O método utilizado para calcular-se a condi¢ao transiente com diminuicao de gasto computacional foi

iniciar como condic¢do de fluido parado usando o método RANS estaciondrios até uma condi¢do de
regime quase-permanente, com valores médios de coeficiente de arrasto (Cp) e do coeficiente de
sustentacao (C;) estaveis até a 4 casa [57]. Apds a condicdo inicial ¢ ligado o modelo transiente
URANS até condi¢do proxima do modelo permanente. Foi utilizado o passo de tempo de 0,0001[s]
com o intuito de obter uma escala de frequéncias entre 0 a SkHz. O niimero de courant utilizado foi de

5 com fatores de relaxamento de pressdao e movimento de 0,4

Tabela 3 — Condigdes de contorno consideradas.

Fronteiras Condigdo de contorno
r __|Perfil de velocidade homogé&nio (U0 com componente no eixo X igual a 52 [m/s] e componentesYe Z
Entrada e parede inferior i ) HETY o = i :
i com velocidade nula. Intensidade de turbuléncia igual a 0,052%; razdo de viscosidade turbulenta
e superior
e igual a 0,009.
i Pressdo estéitica igual a 0 Pa, ou pressdo manométrica igual a pressdo atmosférica; intensidade de
aida = : 5 :
turbuléncia igual a 0,052%; razdo de viscosidade turbulenta igual a 0,008.
Parede do aerofdlio Condigdo de ndo deslizamento, parede estaciondria.
Fonte: Proprio autor (2022).
Figura 28 -Condigoes de contorno.
Lateral sy
B
Saida
Entrada

\
N

1 >
Latefa-ll Parede asrofdlio

Fonte: Proprio autor (2022).

Todas as simulagdes foram realizadas com esquema numérico de segunda ordem para discretizagao
(Least Squares Cell Based) das equagdes, sendo o modelo upwind de segunda ordem selecionado para
resolucdo das equagdes de movimento, energia cinética turbulenta (k) e taxa de dissipacao especifica
(w). O acoplamento das grandezas pressao e velocidade foi resolvido por meio do esquema

COUPLED. Para formulacgao transiente, fez-se uso de um esquema implicito de primeira ordem.
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4.6 Teste de malha

O tipo de malha utilizada para a discretizagdo espacial dos dominios foram malhas nio estruturadas
com elementos quadrilaterais e paredes estacionarias. As paredes foram feitas por meio da ferramenta
sizing do ANSY'S Fluent Meshing. A ferramenta sizing permite o controle do parametro Y+, parametro
que tem ligagdo direta a espessura da camada limite (Figura 29). A regido de interesse foi feita em
base de um aerof6lio com 1 metro de comprimento [X], altura padrao para os modelos NACA 0012 e
NACA 4412, 120 mm [Y]. Foi feito um retangulo de influéncia dentro do dominio e feito o
adensamento dos elementos de malha da regido de interesse € ao longo da esteira. Um refinamento

maior foi feito a jusante do aerof6lio, abrangendo a regido da esteira (Figura 30).

O passo de tempo utilizado foi sempre de 0,0001[s] para se conseguir uma amplitude de frequéncias

entre 100 Hz até 5000 Hz.
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izing.

Fonte: Proprio autor (2022).

Figura 30 — Regido de esteira

Fonte: Proprio autor (2022).

O modelo proposto foi comparado ao experimento feito por pesquisadores da NASA em um tinel
criogénico onde o valor encontrado para o Cd no angulo de ataque de 0 grau foi na ordem de 0,0081
(LADSON; S.HILL; WILLIAM G. JOHNSON, 1987). Foram realizadas simula¢des utilizando varias
configuracdes diferentes para se achar a melhor quantidade de nds para o caso em questdo. O modelo
turbulento utilizado foi o K-omega SST (Tabela 4), onde foi possivel observar que o valor encontrado
de Cd foi o mais proximo do valor experimental, 0,0081 [71]para uma malha com 1 milhdo de
elementos. Também, esse modelo foi escolhido porque além de apresentar valores mais exatos para o
coeficiente de arrasto, permite usar o modelo actstico do programa para simulagdes transientes,

facilitando assim o uso da teoria acustica FW-H (Ffowcs Williams and Hawkings).



Tabela 4 - Percentual de variagdo entre testadas para o perfil NACA0012 utilizando K-omega SST

K-omega SST
N de nés|N elementos CD CL Y+ Time step/it| NUmero de iterag¢bes | Variagdo % CD| Variagido % CL
127238 126254 0,0088 1,4E-06 116 00:24:00 890 NA NA
334116 332654 0,0085 -7,2E-05 79 00:40:00 850 3,4% -101,9%
622000 623655 0,0083 -1,2E-04 61 01:00:00 1018 1,8% -38,3%
816750 814835 0,0083 -1,7E-04 54 01:20:00 1273 0,7% -30,0%
1055784 1058000 0,0082 -2,2E-04 49 01:30:00 1405 0,6% -24,8%

4.7 Calculo de incertezas

Fonte: Proprio autor (2022)
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Para a estimativa das incertezas associadas ao erro numeérico ocasionado pela discretizagao, a [72]
utiliza o indice de convergéncia de malha (GCI), que pode ser feito em cinco passos. Para representar

o tamanho da malha o coeficiente i(h;), também escrito como a equagédo (30).

N 1/3 (30)
= |2 )
j=1
onde, N denota o niimero total de elementos da malha i € AV; o volume de j.
Os valores de Cp e C; foram escolhidos para a determinagdo do GCI, bem como trés ajustes de malha
com valores significativos de diferenga de elementos. Por meio das simulagdes, os valores de varaveis
@; foram recolhidos e definiu-se também o parametro », chamado de fator de refinamento da malha.
Portanto, para descobrir o fator de refinamento entre malhas 7;,;; (Equagdo (31)), € preciso saber o
comprimento (h;) representativo de uma malha refinada (i) e h;,; que é a dimensao representativa de
uma malha grosseira [57].
hiyq (31)
Titv1,i = Tl
O valor recomendado para o fator » € um valor superior a 1,3. Apds o fator de refinamento, calcula-se
a razdo de convergéncia aparente p, por meio da Equagdo (32).
pa = [1/In(r31)][In]e32/€21| + a(@)] (32)
onde, ¢(p) pode ser encontrado pela Equacdo (33).
(33)

rPt — s
q(p) = In <—:{91 )

32 S
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onde, p, representa a ordem teorica do método de discretizacao utilizado na simulacdo, S ¢ dado como:
S = 1xsinal(es,/e51) (34)
Para a varavel &, tem-se:
€iv1,i = Piv1 — Pi (35)

onde, ¢;,, denota o valor obtido por meio da simulacdo da variavel de interesse ¢ em uma malha

grosseira i+l e ¢; representa o valor de ¢ em uma malha refinada i.

Apos esse processo € calculado o valor extrapolado da varidvel @ , @4y, cCOMo:

(pext (rz 191 — (Pz)/|7”2 1 | (36)

Portanto, o erro relativo aproximado ¢ escrito pelas Equagdes (37) e (38), na forma adimensional ou

dimensional, respectivamente, e a estimativa do erro extrapolado é dado através da Equagao (39)[72].

21 _ P11~ ¢ (37)

¢ P1
t= lpy — @2 (38)
o2l Dot — P1 (39)

t = 21

~ Pext

Entdo, o valor do GCI calculado da malha refinada ¢ encontrado pela Equacao (40).

Fs- eé‘l (40)

2,1 _
GCIrefinada - rPa _ 1

2,1
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E recomendado utilizar um fator de seguranca igual a 1,25, para a representagdo da incerteza associada

a discretizacdo do dominio com intervalo de confianga de 95%. A Tabela 5 mostra os valores
encontrados para H; € 1741 ;.

Inserir pontos nodais

Tabela 5 — Incertezas calculadas para 3 diferentes malhas.

Malha [ Numero de elementos| Hi[cm] ri+1,i
1 127238 9,343
2 622000 4,204 1,30
3 1055784 3,227 2,22

Fonte: Proprio autor (2022)

4.8 Validacao da solucio

O procedimento de validagdo da solugdo foi realizado apenas para o perfil NACA 0012
utilizando dados experimentais obtidos pela NASA [71]. Assim, de acordo com a [73] € preciso
comparar a solugdo utilizando os dados da malha mais refinados com os dados experimentais obtidos.
Para tal foram utilizadas as Equagdes (41) e (42).

(41)

Eval = (pSimulagéo - Qoexperimento

Upar = (unum + Uentrada — uexperimento) (42)
onde, E,,; representa a diferenca, u,, denota a incerteza de validacdo sendo ¢ as solucdes da
simulagdo e experimento, Uegntrqdq @ INcerteza padrao associada ao erro gerado por parametros de
entrada da simulagdo numérica € Uexperimento - Para os valores de (uyq;) que € uma incerteza padrao,
portanto, para a incerteza expandida (U,,;) foi utilizado o fator de expansdo de k igual a 2. Desta
forma, pode-se observar na Tabela 7 que o erro estimado padrao foi abaixo (valores ideais abaixo de
10%) para o angulo de ataque de 0 grau, sendo um parametro importante para a validacao da simulagao

computacional.

Tabela 6 — Célculo de erro estimado para o angulo de ataque de 0 grau.

Erro estimado Percentual (%)
uval (padrdo) 1,1%
Uval (expandida) 3,7%
GCl 4,43%

Fonte: Proprio autor (2022)
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Para validar os resultados, foi utilizado o relatorio técnico da NASA [71], além dos resultados obtidos

por Gregory [74]. A validagao foi feita utilizando o programa Ansys Fluent no regime transiente com

os dados de condig¢des de contorno, geometria e malhas ja descritos no capitulo 4. As condigdes iniciais

que simulam o experimento feito no tinel do laboratdrio Langley da NASA estdo mostradas na Tabela

7.

Tabela 7 — Condigdes iniciais.

Temperatura K 299,85
Numero de Reynolds 6000000
Corda 1
Viscosidade [kg/m.s] 1,79304E-05
Densidade [kg/m?] 2,07
Velocidade [m/s] 52
Numero de Mach 0,1498
Velocidade do som [m/s] 347
Velocidade em Knots 101

Fonte: Proprio autor (2022)
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S.- RESULTADOS

5.1 CFD NACA 0012

E possivel comparar as simulagdes feitas utilizando o Programa ANSYS Fluent e o X-foil com os
experimentos de Ladson [71] em tunel de vento criogénico, utilizando o NACA 0012. Os valores para
o coeficiente de sustentacdo foram muito proximos (diferengas menores de 7%) como € mostrado na

Figura 31.

Figura 31 - Valores comparativos de resultados encontrados pelo autor e experimento de Ladson para o coeficiente de sustentacao

cl

em varios angulos de ataque.
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—@— Fluent - CL @® Experimental X-foil

1.200 1.136

1.065
1.000
0.800
0.600
0.400
0.200

0.000
0.000 @

-0.200

Alfa

Fonte: Proprio autor

Para os valores do coeficiente de arrasto também foram utilizados os dados de Ladson [71] como
mostra a Figura 32, ¢ possivel ver que até 4 graus de angulo de ataque a diferenga dos valores fica
abaixo de 9% e a partir desse ponto a diferenca entre o experimento e a simulacdo em relagdo ao Cd
comecga a se distanciar para valores acima de 10%. Isso acontece por causa do descolamento da camada
limite que ocorre no momento de transi¢ao do escoamento laminar e o turbulento.

Para o angulo de ataque de 4 graus a diferenca para os resultados experimentais € por volta de 9% e se
mantém proximo até o igual a 8°. A partir de 10° o erro aumenta para 15%, se tornando um valor acima
do desejavel e recomendado. Para corrigir esse erro que ocorre na simulagao ¢ fundamental aumentar

o refino da malha e calcular a solu¢do em modelos mais detalhados como o LES e o DNS.
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Figura 32 - Comparativo dos resultados experimentais de Ladson e simulagdo do autor para coeficiente de arrasto em varios
angulos de ataque.
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Fonte: Proprio autor

Para os coeficientes de pressao, foram usados os experimentos de Gregory [74], como mostrado nos
graficos na Figura 33, Figura 34 e Figura 35, para os angulos de ataque 0, 4 ¢ 6 graus, respectivamente.

Os valores ficaram com erro percentual de 1%, validando assim a simulagao.

Figura 33 - Comparativo entre simulagio feita pelo autor e experimentos de Gregory para coeficiente de pressdo a 0 grau.
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Fonte: Proprio autor (2022)
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Figura 34 - Comparativo entre simulagdo feita pelo autor e experimentos de com Gregory para coeficiente de pressdo a 4 graus.
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Fonte: Proprio autor (2022)

Figura 35 - Comparativo entre simulagdo feita pelo autor e experimentos de Gregory para coeficiente de pressdo a 6 graus.
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Fonte: Proprio autor (2022)

Pode ser visto na Figura 36 os pontos de maior velocidade no entorno do perfil NACA 0012 utilizando
um angulo de ataque de 0 grau. Como pode ser observado, os resultados em CFD, utilizando o ANSYS
Fluent, e os resultados em Xfoil sdo muito proximos em relacdo aos valores encontrados no
experimento, conforme [75].

Por fim, na Figura 38 a esteira de turbuléncia também apresenta um formato simétrico, como esperado

para um perfil simétrico. Nota-se, uma camada limite laminar até 70% do comprimento de corda,
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posi¢do que comeca um leve espessamento da camada limite, ponto onde ocorre a transi¢cdo para a

camada turbulenta e o espessamento até o bordo de fuga se torna maior.

Figura 36 — Distribui¢do de velocidade no entorno do lo de ataque de 0

perfil NACA 0012 em ang

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

de

_Figura 37 - Distribui¢do de pressao estatica no entorno do perfil NACA 0012 em angulo

ataque de 0 gr

LT

i

Fonte: Proprio autor uilizand ANSYS Fluent (2022)

gura 38 - Distribui¢do da esteira de turbuléncia no entorno do

perfil NACA 001 em angulo de ataque de 0 grau.

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Para o angulo de ataque de 4 graus, ja € possivel comecar a perceber a geragao de sustentacdo por meio

da Figura 39. O campo de velocidade ja mostra o ponto de suc¢do no intradorso indicando um CL
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acima de 0. Fica mais evidente ainda o ponto de maior pressao proximo do extradorso na Figura 40 e

toda area com pressdo maior que o intradorso, ficando evidente a geracdo da sustentagdo. Para a esteira
de turbuléncia (Figura 41) ha um descolamento da camada limite no intradorso que nota-se em
conjunto ao aumento de espessura da camada limite e também ¢ possivel observar o inicio da transi¢ao

da camada limite turbulenta no intradorso e no extradorso em pontos diferentes.

Figura 39 - Distribuicao de velocidade no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 4 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Figura 40 - Distribuicdo de pressdo estatica no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 4 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Figura 41 - Distribui¢do da esteira de turbuléncia no entorno do perfil NACA 0012 angul aus.

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)
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Nas figuras (Figura 42, Figura 43 e Figura 44) referentes ao angulo de ataque a 6 graus, ha um aumento

nos valores de velocidade e pressdo maximas além de um espessamento maior na esteira turbulenta. E
possivel ver que o descolamento da camada limite no intradorso acontece antes do descolamento do

escoamento a 4 graus.

Figura 42 - Distribuicdo de velocidade no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 6 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)
Figura 43 - Distribuicao de pressdo estatica no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 6 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 44 - Distribuicdo da esteira de turbuléncia no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 6 graus.

P

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Para o angulo de ataque de 8 ¢ possivel observar o ponto de maior pressdo estdtica na Figura 45 em
conjunto com o ponto de maior velocidade também no bordo de ataque na Figura 45. A esteira de
turbuléncia mostrada na Figura 47 deixa claro o maior valor de viscosidade turbulenta préximo do
bordo de fuga e ao longo da esteira. A camada limite no intradorso comeca a se modificar para
turbulenta por volta de 40% da corda e a espessura no intradoso ¢ visivelmente maior que dos angulos

de ataque anteriores



Figura 45 - Distribuicdo de pressdo estatica no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 8 graus.
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Figura 46 - Distribuicdo de velocidade no entorno do perfil NACA 0012 em angulo de ataque de 8 graus.
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5.2 - CAA NACA 0012

Para a validac¢do acustica foi utilizado como parametro de comparag¢ao o estudo desenvolvido por
Nguyen [56], no qual foi estudado o ruido de bordo de fuga para o NACA 0012, utilizando dados
experimentais obtidos na conferéncia acustica (BANC III) e simulag¢des utilizando o método Rans
e o Programa X-foil, por meio da teoria acustica de Amiet. Para o presente trabalho, foi utilizado
o método URANS e a teoria actstica de Ffowcs Williams and Hawkings como detalhado na

subsegdo (3.7.5).

O microfone para obtencdo dos resultados sonoros foi localizado na parte posterior do perfil de
asa NACAO0012, com o intuito de obter os resultados de pressao sonora no bordo de fuga, seguindo
o experimento da conferéncia Acustica BANC III e o estudo de Nguyen [56]. A Figura 51 mostra

a localizacao do microfone, exatamente no ponto 1 do eixo x e ponto 0 do eixo y.

F perfil NACA0012

igura 48 — Ponto de localiza¢do do microfone no

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Os dados experimentais da conferéncia de BANC III tem uma incerteza de + 3 dB, como
mostrado através da Figura 49, através dos niveis sonoros espectrais, em bandas de 1/3 de oitava.
Assim, tem-se os resultados encontrados utilizando o métodos Urans com a teoria de Fowcs com
um angulo de ataque de 0 grau, comparados aos resultados experimentais e numéricos conforme

[56].



75

Figura 49 - Resultados comparativos entre experimentos e simulagdes utilizando Amiet com resultados encontrados pelo autor
utilizando Ffowcs em angulo de ataque de 0 grau.
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Como ¢ possivel observar na Figura 52, o comportamento das curvas segue 0 mesmo comportamento

e os resultados(Urans Ffowcs) comparados ao experimental estdo dentro da faixa de erro do

experimento de +3 dB, entre as faixas de frequéncia de 1000 Hz até¢ 5000 Hz. Os resultados numéricos

utilizados por Nguyen [56] (Rans utilizando Amiet) se mantém muito proximos aos resultados obtidos

(Urans fowcs) na faixa de frequéncias de 1000 Hz até 5000 Hz como pode ser visto na Tabela 8.

Tabela 8 — Erros percentuais para os resultados acusticos em um angulo de ata

ue de 0 graus.

Intensidade
sonora
simulagdo [dB]

48,43

57,97

60,42

59,42

57,72

56,13

54,92

54,07

53,57

53,42

Intensidade
sonora

experimento
[dB]

57,65

59,88

61,16

59,42

58,84

58,18

56,54

54,89

53,58

53,42

Frequéncia

500

1000

1500

2000

2500
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3500

4000

4500

5000

Erro percentual

16%

3%

1%

0%

2%

4%

3%

1%

0%

0%

Fonte: Proprio autor (2022)

A energia cinética turbulenta mostrada na Figura 50 mostra que a camada limite se mantém laminar

até 50% do comprimento de corda. também ¢ possivel observar a espessura da camada limite causada

pelo aumento da turbuléncia e, por conseguinte, a maior causa de ruido no bordo de fuga. O programa

XFRLS5 também ajuda a mostrar a espessura da camada limite em relacdo a cada grau de ataque do

perfil (Figura 51).
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ia cinética turbulenta do perfil NACA 0012 a 0° grau de ataque.

Figura 50 — Energ

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 51 — Espessura da camada limite do perfil NACA 0012 a 0° grau de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS5 (2022)

Para o angulo de ataque de 4 graus (Figura 52) os resultados numéricos foram comparados com os

resultados obtidos por Lee [56], os quais também mostraram-se com erros menores de 4% como pode

ser observado na Tabela 9. Com isso o modelo proposto pelo autor utilizando Urans Ffowcs comparado

ao modelo Rans Amiet de Nguyen [56] e o experimental se mantiveram com valores de erro entre -

6% e 1% para as faixas de frequéncia entre 1000 Hz até 5000 HZ.

Figura 52 - Resultados comparativos entre experimentos e simulagdes utilizando Amiet com resultados encontrados pelo autor
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Tabela 9 - Erros percentuais para os resultados actsticos em um angulo de ataque de 4 graus.
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Intensidade sonora 62,2 59,56 58,43 57,02 57.17 | 5524 | 56,28 | 5628 | 54.57 | 53.12
simulagdo [dB]
Intensidade sonora - 60,67 60,38 58.45 5717 | 55.88 | 55,24 | 53,31 | 52,35 | 52.35
experimento [dB]
Frequéncia 500 1000 1500 2000 2500 | 3000 | 3500 | 4000 | 4500 | 5000
Erro percentual 2% 3% 2% 0% 1% 2% -6% -4% -1%

Fonte: Proprio autor (2022)

Nao houve um grande aumento de nivel de pressao sonora entre o angulo de ataque de 0 grau e o de 4
graus. Por conseguinte, a Figura 56 mostra o aumento da energia turbulenta ao longo do extradorso do
perfil, mas a espessura da camada limite ndo sofre um aumento significativo como também pode ser
observado na Figura 54.

Figura 53 — Energia cinética turbulenta do perfil NACA 0012 a 4° graus de ataque

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Figura 54 — Espessura da camada limite do perfil NACA 0012 a 4° graus de ataque.

Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS (2022)

Para o angulo de ataque de 6 graus (Figura 55) os resultados tedricos obtidos pelo autor e os
experimentais [56] se mantiveram muito proximos para as faixas de frequéncia entre 500 Hz a 3000
Hz Como pode ser visto na Tabela 10. Valores acima de 3000 Hz de frequéncia tiveram um erro

estimado de 4%.
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Figura 55 - Resultados comparativos entre experimentos e simulagdes utilizando Amiet com resultados encontrados pelo autor
utilizando Ffowcs em angulo de ataque de 6 graus.
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Fonte: Proprio autor (2022)
Tabela 10 - Erros percentuais para os resultados actisticos em um angulo de ataque de 6 graus.
Intensidade sonora | ¢ 4o | 5949 | 5830 | 56,88 | 5642 | 56,19 | 5628 | 5620 | 5350 | 52,93
simulagdo [dB]

Intensidade sonora - 60,96 | 58,85 | 5692 | 5577 | 53,08 | 53,08 | 5192 | 51,15 | 4981
experimento [dB]

Frequéncia 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000

Erro percentual 2% 1% 0% -1% -6% -6% -8% -5% -6%

Fonte: Proprio autor (2022)

Com o aumento do angulo de ataque o intradorso do perfil fica com a camada limite laminar até por

volta de 0,8c (Figura 56) e a energia turbulenta aumenta para o extradorso, causando um espessamento

da camada limite na regido do bordo de fuga que pode ser confirmado pela Figura 57. Esse fato justifica

o aumento do nivel de pressdo sonora no bordo de fuga.
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Figura 56 — Energia cinética turbulenta do graus de ataque.

perfil NACA 0012 a 6°

=Fonte:
Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 57 — Espessura da camada limite do perfil NACA 0012 a 6° graus de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS5 (2022)

Os resultados encontrados em termos de niveis de pressdo sonora em bandas de 1/3 de oitava para o
angulo de ataque de 8 graus podem ser observados na Figura 58, onde o nivel sonoro mais elevado esta
na faixa de 80 dB para o bordo de fuga na faixa de 200 Hz. O valor do nivel de pressao sonora se

mantém estavel, um pouco acima de 60 dB, ao longo do eixo x até 4500 Hz.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

O aumento significativo do nivel de pressao sonora utilizando o angulo de ataque de 8 graus em relacao
ao angulo de ataque de 6 graus pode ser visto na Figura 59, onde ha o espessamento da camada limite

na regido do bordo de fuga e aumento dos vortices causados pela energia cinética turbulenta. O
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espessamento também pode ser conferido na Figura 60, onde também ¢é possivel ver o inicio do

descolamento da camada limite proxima ao bordo de fuga.

Figura 59 — Energia cinética turbulenta do perfil NACA 0012 a 8° graus de ataque.

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Figura 60 — Espessura da camada limite do perfil NACA 0012 a 8° graus de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS5 (2022)

A curva do nivel de pressdo sonora (dB) em relacdo a frequéncia (Hz) para o angulo de ataque de 10
graus mantém o mesmo perfil da Figura 58 com angulo de ataque de 8 graus, mas com maiores niveis
de pressao sonora. Como pode-se observar na Figura 61, o nivel de pressao sonora se inicia acima dos

90 dB e se estabiliza um pouco acima dos 70 dB até 4500 Hz.
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Figura 61 — Nivel de pressdo sonora para o bordo de fuga em angulo de 10 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Para o angulo de ataque de 10 graus a Figura 62 mostra como a energia cinética turbulenta se encontra

ao longo de todo extradorso, com o intradorso apresentando uma camada limite laminar. Portanto ha

o espessamento da camada limite em dire¢do ao bordo de fuga e, consequentemente, um aumento da

energia cinética turbulenta. A Figura 63 confirma o espessamento da camada limite e o descolamento

suave da camada limite no bordo de fuga.

Number of Panels = 99

Figura 62 — Energia cinética turbulenta do perfil NACA 0012 a 10° graus de

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 63 — Espessura da camada limite do perfil NACA 0012 a 10° graus de ataque.

e, Pt Forced Upper
Forced Lower

Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS5 (2022)
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Na Figura 64 ¢ possivel observar a comparacao do nivel de pressao sonora para os angulos de ataque

de 0 a 10 graus do perfil NACA 0012. O nivel de pressdo sonora referente ao angulo de ataque de 0
grau comegca a partir de 40 dB e se mantém menor até¢ um pouco depois de 1000 Hz. A partir de 1000
Hz o nivel de pressao sonora para 0 grau torna-se muito proximo dos valores para os angulos de ataque
de 4 e 6 graus, respectivamente. As linhas dos angulos de ataque de 4 e 6 graus se mantém praticamente
com a mesma tendéncia ao longo do grafico. A maior diferenca comega a ser percebida apds o angulo
de ataque de 8 graus.

Figura 64— Comparacdo do nivel de pressdo sonora para o perfil GNEW5BP93B.
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Fonte: Proprio autor (2022)
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6. Estudo Aeroacustico do perfil NASA X-57 Maxwell

6.1 Aeronave X-57 Maxwell

A NASA desenvolve desde 2014 [76] [77] uma aeronave elétrica que funciona com propulsdo elétrica
distribuida. Muitos artigos ja foram apresentados [78] e o modelo final da asa e do perfil podem ser

vistos na Figura 65.

Figura 65 — Aeronave X-57 Maxwell em desenvolvimento pela NASA.

X-57 Introduction @
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driven propellers along the wing leading-edge that backbone of a means of compliance

. - . for low-speed handling for advanced
provide lift augmentation at low speeds. < - e

» v = - air vehicles in response to recent
> - = changes to FAA airworthiness rules,
- =

 Fonte [79]

Este trabalho tem como intuito utilizar o perfil GNEWBP93B desenvolvido para a aeronave X-57
Maxwell [12] para validagdo aerodindmica e estudo acustico do bordo de fuga, a partir da metodologia

validada utilizando-se o perfil NACA 0012.

6.2 Validagao aerodinimica do perfil sem flap

Atualmente, a NASA esta em fase de desenvolvendo de uma aeronave elétrica denominada X-57
Maxwell, utilizando a tecnologia DEP, como j4 descrito na se¢do 2.2. Um dos fatores importantes para
a construcao foi o desenvolvimento de um perfil aecronautico que apresentasse a melhor relacao L/D
possivel. Neste sentido, a NASA desenvolveu o perfil GNEWS5BP93B (Figura 66). Portanto, neste
trabalho de pesquisa cientifica foram analisados o referido perfil nas configura¢des sem e com flap.
Cabe salientar que este perfil ainda ndo foi caracterizado aeroacusticamente pela NASA. Pelo menos
ainda nao ha registros de artigos publicados pela NASA a respeito deste fato. Também, cabe salientar
que nao foi disponibilizado pelo artigo principal da NASA [12] as coordenadas geométricas do perfil.
Mesmo assim foi possivel obter os dados de coordenadas utilizando uma foto do grafico do artigo

(Figura 66) através do programa Graph Grabber, que utiliza fotos para transformar desenhos em pontos
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geométricos. Como o programa ndo tem 100% de acuracidade o aerof6lio obtido por essa técnica teve

que ser normalizado e refinado pelo Xfoil antes de ser analisado. Com isso, a solu¢ao do campo de

escoamento pode conter erro por falta de suavizagdo entre pontos ao longo da superficie do aerofélio.

Figura 66 — Perfis desenvolvidos pela NASA para a aeronave x-57 Maxwell e o perfil escolhido GNEW5BP93B
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Fonte: [12]

Como pode ser visto na Figura 67 o aerofolio GNEW5BP93B normalizado pelo Xfoil foi o mesmo
importado para 0 ANSYS Fluent, conforme mostrado na Figura 68. E possivel observar nas Figuras
70 e 71 imperfei¢cdes ao longo da superficie do aerofélio por causa dos métodos para obtencdo das
coordenadas geograficas. O aerofolio para simulagdo CFD dentro do ANSYS Fluent precisa de um
bordo de fuga delgado e fechado como pode ser visto na Figura 68. Por outro lado, o perfil dentro do

Xfoil ficou com o bordo de fuga mais préximo do original, aberto (Figura 67).

Figura 67 — Aerof6lio normalizado e usado para resultados do Xfoil

Fonte: Proprio autor (2022)

Figura 68 - Aerofolio importado para o ANSYS Fluent

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

A geometria do dominio (Figura 69) e a respectiva malha (Figura 70) gerada seguiram os mesmos
procedimentos do modelo proposto, conforme metodologia apresentada nas segdes 4.2 e 4.6. Uma

malha com 840.606 elementos foi criada, mantendo o padrao de malha utilizado na validacao do perfil
NACA 0012.



Figura 69- Dominio do perfil GNEW5BP93B no ANSYS Fluent

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 70 — malha do perfil GNEW5BP93B no ANSYS Fluent
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)
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Apos a criagdo da malha foi realizada a simulagdo numérica utilizando os mesmos dados de entrada

relativos ao experimento do laboratorio da NASA, do grupo de pesquisa Langley [12], descritos na

Figura 71.

e Temperatura do ar 288,2 [K];

e Relacdo entre calores especificos(y) 1,4;

e Viscosidade dindmica (u) igual a 1,789 x 1075 [kg/m.s]
e Velocidade do som (cy) igual a 340 [m/s]

e Massa especifica (p) igual a 1.225 [kg/m?]

Figura 71 — Valores de referéncia
Reference Values ‘ ) |

Compute from

Reference Values
Area (m2) 1
Density (kg/m3) 1.225
Depth (m) 1
Enthalpy (j/kg) 0
Length (m) 1
Pressure (pascal) 0
Temperature (k) 288.16
Velocity (m/s) 81.07
Viscosity (kg/m-s) |1.7894e-05
Ratio of Specific Heats 1.4
Reference Zone
surface_body v
Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Apos simulagdes numéricas no CFD e no X-foil foi possivel estabelecer a polar Cd x CI. Como pode
ser visto na Figura 72 as curvas tedricas apresentaram a mesma tendéncia que a curva experimental.
Nota-se que os resultados CFD pelo Xfoil, a partir do Cd de 0,015 (aproximadamente) passa a
subestimar o valor em relagdo ao experimental. J& os resultados do CFD pelo Fluent, a partir do Cd de

0,015, passa a superestimar o valor em relagdo ao experimental.
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Figura 72 — Comparagdo dos valores de Cl x Cd da NASA com as simulagdes em CFD e X-foil.
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Fonte: Proprio autor (2022)

O artigo da NASA ndo apresenta os dados de Cd x alfa, mas € possivel comparar com os valores do
Xfoil (Figura 73), valores com erro de até 1% até o dngulo de ataque de 6 graus. Apds 8 graus de
angulo de ataque os valores comecaram a apresentar erros na casa de 11%. Porém, o método teodrico

apreendeu a tendéncia do fenomeno.

Figura 73 - Comparagdo dos valores de Cd x alfa das simula¢des em CFD e X-foil.
Cd x alfa
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Fonte: Proprio autor (2022)

Também foi possivel comparar os valores do C/ x alfa na Figura 74, onde os valores do Xfoil e da
NASA ficaram praticamente idénticos e os valores do CFD Fluent divergiram na faixa a partir de 5
graus de angulo de ataque até 12 graus de angulo de ataque, com um erro aproximado de 11%. Os

resultados obtidos pelo CFD Fluent apresentam a mesma tendéncia, mas superestima os valores.
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Figura 74 — Comparagédo dos valores de Cl x alfa da NASA com as simulagdes em CFD e X-foil.
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Fonte: Proprio autor (2022)

Desta forma, pode-se concluir que modelos tedricos apresentaram erros por volta de 1% a 10% em
alguns angulos de ataque, cujas curvas mostraram a mesma tendéncia dos valores encontrados pela

NASA, fator que valida a simulag¢do aerodinamica.

Nas figuras a seguir, as imagens detalham melhor o escoamento do ar no entorno do perfil. Assim, na
Figura 75 € possivel a distribui¢ao de pressao estatica no extradorso e no intradorso, especialmente na
parte concava do intradorso, préximo ao bordo de fuga, onde ocorre um aumento de pressao estatica,
para recuperagdo da sustentacdo. A Figura 76 apresenta a maior velocidade do escoamento no
extradorso, com um espessamento da camada limite na parte de maior arqueamento do referido perfil
entre 80% a 100% da corda. Na Figura 77 pode-se observar o espessamento da camada limite para um
angulo de ataque de 0 grau, provavelmente causada pelo aumento do gradiente adverso de pressdo em

funcdo deste maior arqueamento do extradorso na regido do bordo de fuga.

Figura 75 — Distribuigdo da pressio estatica no entorno do perfil GNEW5BP93B de ataque de 0 graus
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Figura 76 - Velocidade do perfil GNEW5BP93B EM ANGULO de ataque de 0 graus
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 77 — Distribui¢do da esteira de turbuléncia no entorno do perfil GNEW gulo de ataque de 0 graus

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Para o angulo de ataque de 4 graus, as Figuras 81, 82 3 83 mostram um aumento da pressdo estatica
ao longo do perfil, com aumento de velocidade principalmente no extradorso proximo a 20%, da corda

e aumento da espessura da camada limite ao final do bordo de fuga.

Figura 78 - Distribuicdo da pressdo estatica no entorno do perfil GNEW5BP93B em angulo de ataque de 4 graus
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)
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Figura 79 - Velocidade do perfil GNEW5BP93B EM ANGULO de ataque de 4 graus

Fonte: Proprio autor utilizando 6 ANSYS Fluent (2022)

Figura 80 — Distribuicdo da esteira de turbuléncia no entorno do perfil GNEW5BP93B em angulo de ataque de 4 graus

Fonte: Proprio autor iladoo ANSYS Flent (2022)

Com o angulo de ataque de 6 graus, nas Figuras 84, 85 e 86 nota-se que a camada limite apresenta um

maior espessamento no extradorno, como esperado, proximo ao bordo de fuga.
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Figura 81 - Distribuicdo da pressdo estatica no entorno do perfil GNEW5BP93B em angulo de ataque de 6 graus
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 82 - Velocidade do perfil GNEW5BP93B EM ANGULO de ataque de 6 graus
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Fonte: Proprio aﬁtor utﬂizaﬁdo o ANéYS Fluent (2022)

Figura 83 — Distribui¢do da esteira de turbuléncia no entorno do perfil GNEW5BP93B

gulo de ataque de 6 graus

Fonte: r(’)prio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Na Figura 84 observa-se o deslocamento da for¢a aerodindmica em direcdo ao bordo de ataque no
extradorso, devido a maior concentragdo da pressdo. Os pontos de menor velocidade ficam

concentrados ao longo do bordo de fuga (Figura 85), onde também ¢ possivel ver o espessamento da

camada limite (Figura 86).



Figura 84 - Distribuicéo da pressdo estatica no entorno do perfil GNEW5BP93B em angulo de ataque de 8 graus
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Fonte: Pr(’)prioy autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 85 - Velocidade do perfil GNEW5BP93B EM ANGULO de ataque de 8 graus

confour2
Velacity Magnitude
oy 1620702

1290402
1136402
- 971e+01
80801

S Fluent (2022)

onte: Proprio autor utilizando o

Figura 86 — Distribui¢do da esteira de turbuléncia no entorno do

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

perfil GNEW5BP93B em angulo de ataque de 8 graus
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6.3 Resultados acusticos do perfil NASA X-57 Maxwell sem flap

Apoés a validacdo das forgas aerodinamicas do perfil GNEWS5BP93B, foi resolvido o problema
aeroacustico, Como pode ser observado na Figura 87, o perfil, sujeito a um angulo de ataque de 0 grau
tem-se o nivel de pressao sonora em bandas de 1/3 de oitava, na faixa de 90 dB até 700 Hz e niveis de

pressao sonora maiores que 90 dB entre 800 Hz até 3500 Hz.

Figura 87 - Nivel de pressdo sonora para o bordo de fuga em angulo de 0 grau.
o
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

A Figura 88 apresenta a energia cinética turbulenta, que aumenta a partir 0,6¢ no extradorso, bem como
um ponto de grande concentragdo de energia turbulenta no bordo de fuga. A Figura 89 mostra a

espessura de descolamento da camada limite para o perfil em questao.
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Figura 88 — Energia inética trblenta do perfil GNEW5BP93B a 0°

onte: Proprio autor utilizando o Fluent (2022)

Figura 89 — Espessura da camada limite do perfil GNEW5BP93B a 0° grau de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS (2022)

Utilizando um angulo de ataque de 4 graus, o nivel de pressao sonora comeca perto de 100 dB nos

primeiros 300 Hz e se mantém acima dos 90 dB de 800 Hz até 3500 Hz (Figura 93).

Figura 90 - Nivel de pressdo sonora para o bordo de fuga em angulo de 4 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Para o angulo de ataque de 4 graus acontece o espessamento da camada limite e o aumento do ponto

de concentracao de energia cinética turbulenta no bordo de fuga, porém no ponto do microfone (em x

=1 e y=0) ndo ha aumento significativo de nivel de pressao sonora. O espessamento da camada limite

ocorre em relagdo a 0 grau como mostra a Figura 92.
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Figura 91 — Energia inétca turbulenta do perfil GNEW5BP93B a 4° graus de ataque

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Figura 92 — Espessura da camada limite do perfil GNEW5BP93B a 4° graus de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS5 (2022)

Para o angulo de ataque de 6 graus (Figura 96), a curva do nivel de pressdo sonora mostra-se um pouco
diferente em relagdo ao angulo de ataque de 4 graus. Nesta curva, o nivel de pressdo sonora comeca
em 100 Hz maior que 100 dB e se mantém acima dos 90 dB até 2000 Hz. Apo6s 2000 Hz até¢ 5000 Hz
o nivel de pressao sonora se mantém perto de 90 dB.

Figura 93 - Nivel de pressao sonora para o bordo de fuga em angulo de 6 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Acontece um grande espessamento da camada limite como pode ser visto na Figura 94 e Figura 95,
mas o nivel de pressdo sonora continua praticamente o mesmo. E importante observar que o ponto
onde ¢ situado o microfone se mantém proximo da regido com alta energia cinética turbulenta, que ¢

causada pela maior espessura de descolamento da camada limite na regido do bordo de fuga.
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Figura 94 — Ener ia cinética turb 1et d rfil GNEW5BP93B

Fonte: Proprio autor utilizando o ANSY'S Fluent (2022)

Figura 95 — Espessura da camada limite do perfil GNEW5BP93B a 6° graus de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o XFRLS (2022)

Uma curva muito parecida com o angulo de ataque de 6 graus pode ser observada na Figura 96,
considerando um angulo de ataque de 8 graus. Aqui, o nivel de pressdo sonora se inicia acima dos 120
dB, caindo consideravelmente até aproximadamente 500 Hz, mantendo-se estavel, acima dos 90 dB,

até 3500 Hz.

Figura 96 - Nivel de pressdo sonora para o bordo de fuga em angulo de 8 graus.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)

Como pode ser visto na Figura 97, outro ponto de concentragdo de energia cinética turbulenta aparece

na esteira proximo ao bordo de fuga, posterior ao ponto de medi¢do de nivel de pressdo sonora, na
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porc¢ao inferior. Também, pela Figura 101, observa-se um grande espessamento da camada limite no

extradorso na regido do bordo de fuga.

Figura 97 — Energ eraus de ataque.
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Fonte: Proprio autor utilizando o ANSYS Fluent (2022)
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A comparagdo do nivel de pressdo sonora pela frequéncia, em bandas de 1/3 de oitava, pode ser visto
na Figura 99. Observa-se que quanto maior o angulo de ataque maior ¢ o nivel de pressdao sonora até
aproximadamente 500 Hz. Apos essa banda, nota-se uma inversao desta tendéncia, que para os angulos
de ataque menores comegam a surgir niveis de pressao sonora maiores. Isso ocorre possivelmente pelo
fato do perfil GNEW5BP93B ser assimétrico e apresentar um grande arqueamento, que fica muito
evidente para o escoamento em potencial, ndo perturbado, a 0 grau. Com o aumento do angulo de
ataque, ocorre o fato do escoamento potencial, nao perturbado se alinhar mais ao perfil, de forma que,

para o escoamento potencial, o perfil passe a apresentar um arqueamento "aparentemente menor".
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Figura 99 — Comparacéo do nivel de pressdo sonora para o perfil GNEWS5BP93B.
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Fonte: Proprio autor (2022)

6.4 Comparacio entre o NACA 0012 e 0o GNEWS5BP93B

Como foi mostrado nos ultimos topicos, a curva de nivel e pressao sonora em relagdo a frequéncia em
bandas de tercos de oitavas apresenta valores maiores para o perfil GNEW5BP93B da NASA, perfil
desenvolvido para a aeronave X-57 Maxwell. O perfil ¢ assimétrico e com coeficientes de arrasto e
sustentacao maiores que o perfil simétrico validado NACA 0012 para angulos e ataque de 0 a 10 graus.
A assimetria do perfil e coeficientes de arrasto maiores sdo fatores importantes para explicar um maior
nivel de pressdo sonora e também uma diferente curva do nivel de pressdo sonora em relagcdo a
frequéncia. A comparagao feita na Figura 100 mostra a diferenca do nivel de pressao sonora do bordo

de fuga dos dois perfis



99

Figura 100 — Comparagdo do nivel de pressao sonora dos perfis estudados
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Fonte: Proprio autor (2022)

As curvas de pressao sonora em dB pela frequéncia para o perfil assimétrico seguem um perfil muito
parecido com o resultado visto no perfil simétrico.

Até mesmo a curva de angulo de ataque de 0 grau comega com valores menores entre 0 a 500 Hz e
chega a apresentar valores maiores em dB na faixa de 1500 Hz que os angulos de ataque de 4 e 6 graus.
A comparacao mostrada na figura 100 deixa claro que o perfil GNEW5BP93B tem um nivel de pressao

sonora maior em todos os angulos de ataque que o perfil NACA0012.
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7. Conclusao e discussoes

A comparagao feita pelo estudo entre os perfis simétrico NACA 0012 e o perfil assimétrico
desenvolvido para uma aeronave elétrica GNEW5BP93B, foi feita em condic¢des similares, seguindo
os experimentos feitos no tinel de vento Langley da NASA. Os experimentos foram feitos em
condigdes de baixo numero de Reynolds (abaixo de 0,16) para os dois casos.

O perfil simétrico e com menor coeficiente de arrasto como o NACA 0012 possui um menor nivel de
pressdo sonora que o perfil GNEWS5BP93B em todos angulos de ataque e faixas de frequéncia testados.
Constatou-se que quanto maior o angulo de ataque, maior o arrasto e consequentemente maior ruido
gerado, no perfil.

O perfil GNEW5BP93B ¢ desenvolvido para uma aeronave elétrica na qual o objetivo ¢ a reducdo de
ruido, portanto ¢ utilizado o motor elétrico no lugar do motor a combustdo. O perfil assimétrico da
NASA, apresenta valores de nivel de pressdo sonora no bordo de fuga maiores que o perfil NACA
0012, que ¢ largamente utilizado em aeronaves a combustdo. Apesar do perfil assimétrico apresentar
maiores niveis de pressao sonora que o simétrico, a NASA ja realizou experimentos demonstrando que
o nivel de pressdo sonora total (soma do ruido gerado pela fuselagem e do motor) do modelo de
aeronave elétrica X-57 Maxwell (perfil GNEWS5BP93B + motor elétrico) [79] sdo menores que de
motores de aeronaves a combustao.

Os resultados mostram uma grande dificuldade do estudo em manter os valores de arrasto para angulos
de ataque maiores de 6 graus com erros percentuais menores de 10% em relagdo aos experimentos. A
dificuldade ocorre por causa da alta exigéncia de refinamento de malha que o CFD requer para
conseguir captar com detalhes o fendmeno do escoamento. Os recursos computacionais limitados para
uma simulacdo detalhada de toda caracterizacao aeroacustica impossibilitaram um refinamento maior

da malha.
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8. Sugestao de trabalhos futuros

Fica como sugestdo de trabalhos futuros, experimentos utilizando o perfil GNEW5BP93B e simulagdes
numéricas que possam caracterizar o ruido em campo aberto, utilizando espectadores em vdrias
posigdes e pontos de referéncia. Tal procedimento de anélise ird caracterizar de forma mais precisa e
detalhada o ruido gerado por um perfil de asa em momentos criticos como o pouso ¢ a decolagem.
Uma sugestdo também importante seria fazer simulagdes utilizando as técnicas LES e DNS que

utilizam malhas mais refinadas e resultados mais precisos.
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Apéndice A

A 1 Configuragdes de geometria

O modelo em txt para criagdo do perfil NACA 0012 com bordo de fuga pontudo [69] no programa
Design Modeler tem o codigo descrito (Figura A 1).

Figura A 1 — Perfil NACA 0012.

Fonte: Proprio autor (2022)
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0.593691 -0.045992
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0.726995 -0.03361
0.740877 -0.032168
0.754521 -0.030723
0.767913 -0.029279
0.781042 -0.027838
0.793893 -0.026405
0.806454 -0.024981
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0.895078 -0.01428
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0.930371 -0.009684
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0.980147 -0.002849
0.984292 -0.00226
0.987958 -0.001737
0.991144 -0.00128
0.993844 -0.000891
0.996057 -0.000572
0.997781 -0.000322
0.999013 -0.000143
0.999753 -0.000036
1 0

O primeiro passo ¢ a criagdo do modelo do perfil no programa Design Modeler, como pode ser visto

na Figura A 2 o arquivo txt ¢ aberto e a tecla “Generate” ¢ utilizada para gerar o perfil.

- Figura A 2 — Criagdo das linhas do NACA0012.
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Fonte: Proprio autor (2022)

O dominio ¢ criado utilizando o “Sketch’ utilizando 25m do retangulo a partir do ponto 0 no bordo de
ataque do eixo X, com 15 metros para cima e para baixo no eixo Y a partir do ponto 0 do bordo de
ataque, como ¢ visto na Figura A 3. Apds a criagdo € criado o corpo s6lido do dominio que se sobrepde

ao corpo do aerofolio.
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Figura A 3 — Criagdo do dominio em volta do perfil.
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A ferramenta Boolean ¢ utilizada para subtrair o corpo do aerofolio do corpo do dominio. Desta forma
¢ aberto um espacgo vazio no formato do aerofélio dentro do dominio, parte importante por ser usada

como parede na simulacdo adiante. A ferramenta ¢ mostrada na Figura A 4.

Figura A 4 — Subtrair o corpo sélido do perfil.
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Para facilitar o processo € o controle de criacdo de malhas posteriormente, sdo criadas linhas em torno
do dominio e do aerof6lio. Uma linha no eixo X no ponto do eixo Y 0. Trés linhas na vertical, uma

com o eixo X igual a 0, a outra com X igual a 0,1 e a outra com o X igual a 1. Essas linhas ajudam a
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melhorar o controle do refinamento de malha na regido de interesse, no bordo de ataque e no bordo de

fuga (Figura A 5).

Figura A 5 — Criagédo das linhas em torno dos eixos do perfil NACA0012.
File Create Concept Tools Units View Help
AHE @] 00 Gr (s b AREE | v HE ]S QRQRQCE A+ el |0
W M- A fiv fiv A Sir A
Planes v | none - 8| Foe
B edrude @RRevolve @oSweep § Skin/Loft U @ Thin/Surface @ Blend »

Tree Outline.
w8l A Fluid Flow (Fluent)
-y 5 KYPla
:;L zxwa:: ANSYS
2020 R1

@sice || @roint B Conversion

#h VZPlane
A Curvel
B surtt
- SurfaceSki
@ Boolean?
B FacesSplitt

)& 2Parts, 2 Bodies

Sketching Modeling
SurfaceSk1
1 Sketen
Add Material
Yes
om

Fonte: Proprio autor (2022)

O plano XY ¢ utilizado para criar um corte do eixo X em relagdo ao eixo Z, portanto, o dominio ¢é

separado em duas partes, a parte superior acima do ponto 0 do eixo X e a parte inferior abaixo do ponto

0 do eixo X, como ¢ mostrado na Figura A 6.

Figura A 6 — Corte do so6lido no eixo X em duas partes.
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Para o corte no eixo Y ¢ criado um novo plano por meio da ferramenta “Create” e “New Plane” (Figura

A 7). O plano foi nomeado de plano 4 que corresponde aos pontos em X igual a 1 e pontos 0 em Y e

Z com anormal em X igual a 1.

Figura A 7 — Criag8o de novo plano no bordo de fuga, plano 4.
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O plano 4 ¢ utilizado para criar um corte do eixo Y em relacdo ao eixo Z, o dominio € separado assim
em 2 partes, a parte da direita a partir do ponto 1 em X e o lado da esquerda a partir do ponto 1 em X.

Portanto, ao total sdo formadas 4 partes do dominio como pode ser visto na Figura A 8.
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Figura A 8 — Corte do s6lido no eixo Y em 2 partes no plano 4.
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Para o corte no eixo Y no ponto 0,1 do eixo X ¢ criado um novo plano por meio da ferramenta “Create”

e “New Plane” (Figura A 8). O plano foi nomeado de plano 5 que corresponde aos pontos em X igual

a 0,1 e pontos 0 em Y e Z com a normal em X igual a 1.
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Figura A 9 — Criagdo de novo plano no bordo de ataque, plano 5.
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O plano 5 ¢ utilizado para criar um corte do eixo Y em relacao ao eixo Z, o dominio € separado assim

em 2 partes, a parte da direita a partir do ponto 0,1 em X e o lado da esquerda a partir do ponto 0,1 em

X. Portanto, ao total s3o formadas 6 partes do dominio como pode ser visto na Figura A 10.

Figura A 10 — Corte do s6lido no eixo Y em 2 partes no plano 5.
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E de suma importancia nomear as condi¢des de contorno para posteriormente serem definidas no modo
de configuracdo de simulagdo numérica. A condi¢do de contorno de saida do fluido em relagdo ao
aerofolio ¢ nomeada de “Outlet” e ¢ mostrada como uma linha verde na Figura A 11, a condi¢do de
entrada ¢ chamada de “Inlet” (Figura A 12) e a condi¢ao de parede, nomeada de “Airfoil”, se torna o

proprio perfil do aerofdlio em relagdo ao fluido, no caso o dominio (Figura A 13).
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Figura A 11 — Nomeagdo da condi¢do de controle de saida.
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20,000 ()

Figura A 12 — Nomeagdo da condi¢do de controle de entrada.

| Bbdnude giRevove QpSweep fpSkindloft || B Thin/Sudfoce @eBlend = % Chamfer #Sice || @ Point B Conversion

A Fluid Flow (Fluent)
3 X¥Plane

3 ZXPlane

wong e YZPlane

A Curvel

O Surft

€8 SurfaceSkl

] FaceSplit2
3= Planes
B FaceSplit3
/8 Outlet
won D Inlet
i Airfoil
M 2 Parts, 2 Bodies

Sketching Modeling

Details View

=

Details of Inlet

Named Selection

Inlet

Geometry

6 Edges

Propagate Selection

Ye:

Export Selection

Include In Legend

Yes

0,000 1

5,000

Fonte: Proprio autor (2022)

,000 20,000 (m)

15,000



117

Figura A 13 — Nomeagdo da condi¢do de controle de parede.
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A 2 Configuracoes de malha
As configuracdes de malha sdo importantes para controlar o refinamento maior ou menor das regioes
ao longo do perfil. As regides de interesse e mais criticas precisam de maior refinamento e as regioes
menos criticas ¢ importante manter um menor refinamento para diminuir o gasto computacional. A
malha foi construida por meio das ferramentas “Sizing” e “Face Meshing”. O primeiro “Sizing” ¢ feito
com as configuracdes detalhadas na Figura A 14, utilizado para refinar a parte do bordo de fuga e da

esteira de turbuléncia.
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O segundo “Sizing” ¢ feito com as configuracdes da Figura A 15, onde as fileiras centrais sdo usadas

para aumentar o refinamento na regido de interesse ao redor do perfil.



119

Figura A 15 - Sizing 2 nas fileiras centrais.
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Mais um “Sizing” ¢ feito em torno do aerof6lio e na mesma regido do dominio para assim também
aumentar o controle e o refinamento da regido proxima do descolamento da camada limite (Figura A
16).
Figura A 16 - Sizing 3 no corpo do aerofdlio.
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O ultimo “Sizing” ¢ construido no bordo de ataque e na regido de entrada do dominio, com o0 mesmo

motivo de aumentar o controle do refinamento da regido (Figura A 17).
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Figura A 17 - Sizing 4 no bordo de ataque.
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Por fim a ferramenta “Face Meshing” ¢ utilizada em todas as faces para criar uma regido quadrilatera
e homogénea em todo dominio (Figura A 18).
Figura A 18 — Face Meshing em todo dominio.
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O tamanho méaximo do elemento e as configuragdes basicas gerais da malha sdao descritos na Figura A

19. O maior tamanho do elemento considerado foi de 0,002m utilizando a ordem linear.



Figura A 19 — Detalhes das configuragdes da malha.

Details of "Mesh" ==

Physics Preference CFD
Solver Preference Fluent
Element Crder Linear
Element Size 1,e-002 m
Export Format Standard
Export Preview Surface Mesh | Mo

-

Fonte: Proprio autor (2022)

Use Adaptive Sizing Mo
Use Uniform 5ize Function ... | Mo
Growth Rate Default (1,2}
Mesh Defeaturing Yes
Defeature Size 1,8-004 m
Capture Curvature Yes
Curvature Min Size 1,e-004 m
Curvature Mormal &ngle | Default (18,7
Capture Proximity Mo
Bounding Box Diagonal 50, m
Average Surface Area 183,75 m*
Minimum Edge Lenagth O1m

121



122
A 3 Configuracoes de simulacao

As configuracdes da simulagdo numérica sao de extrema importancia para uma simulagdo poder ser
comparada a um experimento realizado. As condigdes de contorno devem ser similares as condigdes
reais do experimento, portanto, cada detalha precisa ser feito com base nos dados experimentais.

A primeira etapa antes da inicializacao da simulagdo numérica ¢ a configuragdo dos parametros que
pode ser conferida na Figura A 20. O tamanho do tempo de passo escolhido foi de 0,0001 s para assim
pegar uma faixa de frequéncia de 0 Hz a 5000 Hz e o ntimero de passo de tempo foi de 3800, sendo

parado assim que as condi¢des de estabilidade fossem atingidas.

Figura A 20 — Configuracdes gerais.
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O préximo passo ¢ a configuracao do modelo turbulento, na aba “Models” o modelo K-Omega SST ¢

selecionado assim como descrito na se¢ao 4.6 do teste de malha (Figura A 21).
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Figura A 21 — Configura¢des do modelo turbulento.
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O modelo acustico primeiramente ¢ deixado desligado em “Acoustics” e “Off” como mostrado na

Figura A 22 e apds a simulagdo transiente entrar nas condigdes de quase-estavel o modelo acustico €

ligado e escolhido como Ffowcs Williams and Hawkings (Figura A 23).

Figura A 22 — Configura¢des do modelo acustico na primeira etapa.
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Figura A 23 - Configura¢des do modelo acustico na segunda etapa.
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A matéria ¢ escolhida posteriormente na aba “Materials”, como fluido “Fluid” e ar “Air”. As
configuragdes do ar escolhidas seguem os valores do experimento feito por Ladson [70], na condi¢do

de tanel de vendo criogénico descritas na Figura A 24

Figura A 24 - Configuragoes de fluido.
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As configuragdes da condicdo de velocidade, intensidade turbulenta e razdo de viscosidade sdo
mostradas na Figura A 25 - Configuragdes de entrada do dominio. foram escolhidas para manter os

parametros do experimento feito no tinel de vento criogénico da NASA [70].



Figura A 25 - Configuragdes de entrada do dominio.
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As configuragdes de saida do dominio escolhidas foram padrdes do programa ANSY'S Fluent (Figura

A 26). A condicao de parede em torno do aerof6lio segue descrito na Figura A 27.

Figura A 26 - Configuragdes de saida do dominio.
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Figura A 27 - Configuragoes de parede do dominio.
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Structure

Fonte: Proprio autor (2022)

Os valores de referéncia seguem o padrao descrito na secao 4.5 da metodologia, sdo descritos na Figura

A 28.

Figura A 28 — Valores gerais de referéncia.
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Os métodos de calculo escolhidos foram o “Coupled” com as discretizagdes espaciais todas em

segunda ordem e a formulagdo transiente em primeira ordem implicita para diminuir o gasto

computacional (Figura A 29).



Figura A 29 — Configuragdes dos Métodos utilizados.
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Os controles da solugao também foram considerados em relacdo a uma solugdo transiente com o

numero de Courant de 5 com fatores de relaxacao de 0,4 (Figura A 30).

Figura A 30 — Configuragdes de Courant e fatores de relaxagao.
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Um ponto importante para o controle e observacao da simulagdo numérica ¢ a construgdo de graficos
de relatorios dos coeficientes de arrasto, sustentacdo e o Y+ que sdo mostrados na Figura A 31, Figura
A 32 e Figura A 33



Figura A 31 — Selec¢o de relatdrio de resultados do coeficiente de arrasto CD.
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Figura A 32 — Sele¢@o de relatdrio de resultados do coeficiente de sustentagdo CL.
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Figura A 33 — Selegao de relatdrio de resultados da condig@o de parede Y+.
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O ultimo passo antes da inicializacdo da solucgdo ¢ a sele¢dao do inicio dos célculos sendo feitos pelo

lado esquerdo do dominio, a parte frontal do bordo de ataque do aerof6lio. Também ¢ checado os

valores da simulacdo como mostra a Figura A 34.
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Figura A 34 — Configuragdes de inicializagao.

@
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Por fim a tela de configuracdes ¢ aberta e o inicio dos célculos numéricos sao feitos como mostrado
no botdo “Calculate” da Figura A 35

Figura A 35 — Inicio dos calculos.
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A 4 Configuracoes de resultados
Os graficos e imagens dos resultados precisam ser selecionados de forma correta para se obter os dados
que possam ser comparados aos experimentos de referéncia.
Os sinais acusticos sao selecionados em relacdo aos microfones criados, a fonte ativa que no caso ¢ o

aerof6lio e os dados calculados em “Data Files” (Figura A 36).

Figura A 36 — Configuracdes de dados acusticos.
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Os microfones sdao selecionados como mostra a Figura A 37, sdo criados os microfones e as
coordenadas de cada um. Para o presente trabalho o microfone usado ¢ o “receiver-1” que fica
localizado exatamente no bordo de fuga, ponto 1 do eixo X, pontos 0 do eixo Y e Z como mostrado na

se¢do 5 de resultados.
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Figura A 37 — Configuragdes dos microfones.
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Apos a selecao dos microfones e geracdo dos dados para cada posicao em relagdo aos microfones €

preciso fazer a geracao dos graficos de pressdo sonora em dB em relagdo a frequéncia por meio de uma

FFT. A aba superior de “Results” ¢ selecionada e apds isso a ferramenta “FFT ¢ escolhida. A Figura

A 38 mostra como plotar um grafico de pressao sonora dB em relagdo a frequéncia de 1/3 de oitava

em Hz para cada microfone.

Figura A 38 — Grafico de FFT dos resultados acusticos.
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As imagens graficas sdo criadas dentro da aba “Results”, dentro da aba “Contours”. E preciso de

adicionar os contornos e escolher os tipos, como mostrado nas figuras. Este trabalho apresenta os



133

contornos de pressao estatica (Figura A 39), contornos de velocidade (Figura A 40) e os contornos da

viscosidade turbulenta (Figura A 41).

Figura A 39 — Imagem da pressao estatica ao longo do perfil.
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Figura A 40 — Imagem da velocidade ao longo do perfil
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