UNIVERSIDADE FEDERAL DE SANTA CATARINA

BRUNO BACKES

INVESTIGACAO NUMERICA DAS FONTES

AEROACUSTICAS EM UM PROBLEMA DE

RUIDO DE AIRFRAME COM INTERACAO
ENTRE ESTEIRAS DE VORTICES

TRABALHO DE CONCLUSAO DE CURSO
ENGENHARIA AEROESPACIAL

2014



BRUNO BACKES

INVESTIGACAO NUMERICA DAS FONTES

AEROACUSTICAS EM UM PROBLEMA DE

RUIDO DE AIRFRAME COM INTERACAO
ENTRE ESTEIRAS DE VORTICES

Prof. Dra. Viviane Lilian Soethe
Orientadora
Universidade Federal de Santa Catarina

Prof. Dr. William Roberto Wolf
Coorientador
Universidade Estadual de Campinas

ENGENHARIA AEROESPACIAL

Joinville,
Universidade Federal de Santa Catarina,
14 de julho de 2014.



INVESTIGACAO NUMERICA DAS FONTES AEROACUSTICAS
EM UM PROBLEMA DE RUIDO DE Airframe coMm
INTERACAO ENTRE ESTEIRAS DE VORTICES

Esta Monografia foi julgada adequada para obtencao do Titulo de Engenheiro Aero-
espacial, e aprovada em sua forma final pelo Programa de Graduacao da Universidade
Federal de Santa Catarina.

Joinville, 14 de julho de 2014.

Prof. Dr. Juan Pablo de Lima Costa Salazar
Coordenador do Curso

Banca Examinadora:

Prof. Dr. Viviane Lilian Soethe
Orientador
Universidade Federal de Santa Catarina

Prof. Dr. William Roberto Wolf
Coorientador
Universidade Estadual de Campinas

Prof. Dr. Joao Luiz Filgueiras de Azevedo
Membro Externo
Instituto de Aeronautica e Espaco



Este trabalho é dedicado aos meus pais e a minha irma.



Agradecimentos

Gostaria de agradecer primeiramente a Deus, por tornar isso tudo possivel. Aos meus
pais, por terem me ajudado de todas formas, sem vocés eu nao teria conseguido.

A minha irma, Ana Carolina, por todos os conselhos durante essa longa jornada, cer-
tamente fez toda a diferenca, nao tenho palavras para expressar tamanha gratidao por
todo o suporte recebido por voceé.

A minha grande amiga Tabata Soares, por todas as conversas e desabafos nos momen-
tos dificeis, sempre me incentivando a continuar.

A professora, amiga e orientadora, Viviane Lilian Soethe, por toda ajuda oferecida ao
longo de todo o curso, nao tenho palavras para expressar o quao grato eu sou, e agradego
a Deus todo dia por ter colocado vocé no meu caminho.

Especialmente ao meu coorientador e grande amigo, William Roberto Wolf, e sua es-
posa, Betania, por todo o conhecimento passado, pelas experiéncias compartilhadas e por
todo apoio oferecido, sem vocés este trabalho nao teria acontecido.

Ao meu orientador e amigo Prof. Dr. Joao Luiz Filgueiras de Azevedo, por toda orien-
tacao passada, pelo conhecimento transmitido, pelas ajudas nas horas dificeis e principal-
mente pelo suporte dado frente as dificuldades pessoais que passei ao longo da graduagao.

Aos meus amigos da UFSC, Herlon, Ana Paula, Luiz, Alfredo, Mayara e Joao. Ami-
zades que eu espero que durem por muitos anos.

Gostaria de agradecer a todo o pessoal do Laboratorio de Aerodinamica Computacio-
nal do IAE, Carlos, Junior, Edson, que me acolheram da melhor forma possivel, criando
sempre um ambiente agradavel, possibilitando a execugao de todo o trabalho aqui apre-
sentado.

Agradecimento aos colegas do curso de Engenharia Aeroespacial, especialmente ao
Cassiano, Hermann, Edemar e Patricio pela parceria nesses tltimos anos.

Ao programa de iniciacao cientifica do TAE, pela grande oportunidade, e ao CNPq
pelo apoio financeiro.

Finalmente, mas nao menos importante, um obrigado a UFSC, por ter me transfor-
mado em um cidadao melhor, em todos os sentidos, técnicamente e pessoalmente. Ape-
sar de todas as dificuldades enfrentadas, saio do curso imensuravelmente melhor do que

quando entrei. Serei eternamente grato.



“A tarefa nao é tanto ver aquilo que ninguém viu, mas pensar o que ninguém ainda
pensou sobre aquilo que todo mundo vé.”
ARTHUR SCHOPENHAUER

“O que prevemos raramente ocorre; o que menos esperamos geralmente acontece.”

BENJAMIN DISRAELI

“A persisténcia é o menor caminho do éxito”

CHARLES CHAPLIN



Resumo

Na engenharia aeroespacial, um problema que tem chamado a atencao dos cientistas
nas ultimas décadas ¢ o ruido proveniente do escoamento aerodinamico ao redor da es-
trutura do aviao, em condigoes de aterrissagem, conhecido como ruido de airframe. Com
o avanc¢o da tecnologia envolvendo turbinas, sistemas propulsivos cada vez mais silencio-
sos estao sendo lancados, tornando o ruido de airframe um problema notavel. Predicoes
aeroactusticas de um problema de ruido de airframe, ou interacao escoamento-estrutura,
sao conduzidas de modo a conhecer os efeitos causados pela interacao da esteiras e ca-
mada limite no escoamento e nos campos acusticos. Simulagoes de escoamentos laminares
nao-estacionarios sao conduzidas para uma configuragao bidimensional composta por um
cilindro localizado acima de um aerof6lio modelo NACAO0012 com angulo de incidéncia de
5 graus. O nimero de Reynolds baseado na corda do aerofélio é fixado em Re. = 5000,
enquanto que aquele baseado no diametro do cilindro ¢ Rep = 200. Sao apresentados os
efeitos da variacao da posicao do cilindro para M, = 0,1,0,3 e 0,5. A investigacao das
fontes de ruido para as frequéncias da esteira de vortices do aerofélio e do cilindro é apre-
sentada utilizando uma metodologia hibrida que emprega célculos diretos para as fontes e
a equagao de Ffowes Williams-Hawkings (FW-H) como a formulagao de analogia actstica
para os calculos actsticos. De modo a se verificar as solu¢oes numeéricas, os resultados das
predigoes actisticas obtidos pelo célculo direto de ruido (DNC) sdo comparados aqueles
calculados pela equacdo de FW-H e uma boa aproximacao é observada. As contribui-
coes separadas de cada termo das fontes do tipo quadrupolo sao analizadas. Mesmo para
as configuracoes de escoamento com baixo nimero de Reynolds investigadas, as tensoes
de Reynolds sao as fontes do ruido do tipo quadrupolo dominantes e os efeitos viscosos,
bem como as flutuacoes de entropia, podem ser desprezados. Também é percebido que,
enquanto as fontes do tipo quadrupolo podem ser desprezadas nas predicoes acusticas
pela equacao de FW-H para os calculos de escoamentos a M., = 0,1, estas devem ser
consideradas para as predicoes actsticas em M, = 0,3 e M, = 0,5, tanto para altas
quanto para baixas frequéncias. Para escoamentos com ntmeros de Mach moderados, a
frequéncia da esteira de vortices do cilindro, as fontes do tipo dipolo sao relacionadas a
dois fenomenos actsticos, reflexao e difracao, que ocorrem ao longo da superficie do aero-
folio e no bordo de fuga, respectivamente. No entanto, as fontes do tipo quadrupolo estao
mais relacionadas aos efeitos de pressao acustica incidente. Quando a esteira de vortices
do cilindro é o mecanismo principal da geragao de ruido, uma interferéncia dipolar intensa

ocorre para todos os casos analisados.



Abstract

In aerospace engineering, an issue which has been drawing the attention of scientists
in the last decades is the noise generated by the interaction between the aircraft structure
and the aerodynamic flow at take-off and landing conditions. With the advance in tech-
nology involving turbines, more efficient propulsive systems are being launched, making
the airframe noise a notable issue. Aeroacoustic predictions of a model airframe noise pro-
blem are conducted in order to assess the effects of wake and boundary layer interaction
on both the flow and acoustic fields. Simulations of unsteady laminar flows, including
both noise generation and its subsequent propagation to the far field, are performed for a
two-dimensional configuration composed of a cylinder placed above a NACA 0012 airfoil
at 5 deg. angle of incidence. The Reynolds number based on the airfoil chord is set at
Re. = 5000 and the Reynolds number based on the diameter of the cylinder is Re; = 200.
An assessment of cylinder position and freestream Mach number effects on sound radiation
is presented for M, = 0,1, 0,3 and 0,5. The investigation of the noise sources for airfoil
and cylinder vortex shedding frequencies is presented using a hybrid methodology which
employs direct calculation for near field source computations and the Ffowcs Williams-
Hawkings (FW-H) equation as the acoustic analogy formulation. In order to verify the
numerical solutions, acoustic prediction results obtained by direct noise calculation (DNC)
are compared to those computed by the FW-H equation and good agreement is observed.
The separate contributions of the terms composing the quadrupole sources are analyzed.
Even for the low Reynolds number flows investigated, Reynolds stresses are the dominant
quadrupole noise sources and viscous effects as well as entropy fluctuations can be neglec-
ted. It is also found that while quadrupole sources can be neglected in noise predictions
by the FW-H equation for the M., = 0,1 flow calculations, they should be included for
the M, = 0,3 and 0,5 acoustic predictions at low and high frequencies. For moderate
Mach number flows, at the cylinder vortex shedding frequency, dipole sources are related
to both acoustic scattering and diffraction phenomena that occur along the airfoil surface
and trailing edge, respectively. However, quadrupole sources are more specifically related
to incident pressure field. When the cylinder vortex shedding is the driving noise source

mechanism, intense dipolar interference occurs for all configurations analyzed.
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Lista de Simbolos

p Densidade.
U; Velocidade contravariante.
P Pressao.
T Componente cartesiana na diregao i.
xj Componente cartesiana na diregao j.
Tk Componente cartesiana na direcao k.
t Tempo.
E Energia total.
Tij Tensor de tensoes viscosas.
q; Fluxo de calor para o fluido.
Gij Termo de métrica contravariante.
g¥ Termo de métrica covariante.
C Referéncia de comprimento.
Coo Velocidade do som na regiao de escoamento nao perturbado.
Poo Densidade na regiao de escoamento nao perturbado.
Ty Temperatura na regiao de escoamento nao perturbado.
vy Razao de calores especificos.
Cp Calor especifico a pressao constante.
oo Viscosidade do fluido na regiao de escoamento nao perturbado.
Pr Niamero de Prandtl.
Re Nimero de Reynolds.
k Coeficiente de condutividade térmica.
Temperatura.
f Funcao f qualquer.
f Derivada de uma funcao f qualquer.
Ax Distancia entre nés em uma malha, na direcao x cartesiana.
f Solucao filtrada da funcao f.
@ Coeficiente de filtro.
At Variacao temporal.
0 Densidade actstica.
U; Velocidade média do escoamento na direcao x; cartesiana.
Q Fonte sonora do tipo monopolo.
F; Fonte sonora do tipo dipolo.
T, Tensor de tensoes de Lighthill que representa as fontes sonoras do tipo qua-
drupolo.

0ij Delta de Kronecker.



Superficie de Ffowcs Williams e Hawkings.
Funcao de Heaviside.

Nimero de Mach.

Reynolds baseado na corda do aerofélio.
Reynolds baseado no diametro do cilindro.
Nimero de Helmholtz.

Nimero de Strouhal.
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Capitulo 1

INTRODUCAO

1.1 Contextualizacao

Nas tdltimas trés décadas, uma reducao significativa do ruido gerado por jatos foi ob-
tida devido aos esforcos realizados para se projetar motores mais eficientes e silenciosos.
Desde entao, a interacao entre escoamentos turbulentos nao-estacionarios e a estrutura
das aeronaves se tornou uma fonte de ruido significativa, especialmente em condicoes de
aterrissagem (DOBRZYNSKI, 2010),(FARASSAT e CASPER, 2006 ) e (LILLEY, 2001).

Em problemas de predicao de ruido em escoamentos aerodindmicos com baixos ni-
meros de Mach, a extensa disparidade nas escalas de energia entre os campos aerodi-
namicos e aeroactusticos torna a simulacao numérica direta da geragao e propagagao de
ruido proibitiva. Métodos hibridos tém sido amplamente utilizados como solucao para
este problema, cujas fontes responsaveis pela geracao de ruido sao calculadas separada-
mente do campo actstico utilizando técnicas de Dinamica dos Fluidos Computacional,
do inglés, Computational Fluid Dynamics (CFD). Tipicamente, o campo acustico é cal-
culado utilizando-se uma analogia derivada da equagao de Lighthill (LIGHTHILL, 1952)
como, por exemplo, a formulagdo de Ffowes Williams e Hawkings (FW-H) (FFOWCS
WILLIAMS e HAWKINGS, 1969) comumente usada em problemas de ruido gerado em
configuragoes aerodinamicas.

A formulagao de FW-H inclui contribuicoes de fontes do tipo monopolo e dipolo calcu-
ladas ao longo das superficies das geometrias analisadas e, também, de fontes volumétricas
do tipo quadrupolo calculadas ao longo do escoamento, em regides da esteiras e camadas-
limite. Usualmente, fontes do tipo quadrupolo sao desprezadas em predicoes de ruido
gerado por escoamentos com baixos nimeros de Mach porque os efeitos dessas fontes sao
reduzidos comparando-se com efeitos de fontes do tipo dipolo e monopolo e, também,
devido ao alto custo computacional necessario para o calculo das integrais de volume.
No entanto, estudos recentes demonstram que fontes do tipo quadrupolo podem ter um

efeito importante nas predicoes actisticas de escoamentos aerodindmicos com baixos ni-



meros de Mach sobre configuragoes complexas (CASPER et al., 2004; SPALART et al.,
2010; LOCKARD, 2002).

1.2 Objetivos

Visto que a interacao entre escoamento e estrutura ocorre em problemas de ruido
de Airframe, se faz necessario o entendimento de como o campo acustico ¢ modificado
pela interacao do escoamento com um corpo so6lido, sendo este o principal objetivo do
trabalho. Outro objetivo é a busca pela real importancia das fontes do tipo quadrupolo
em problemas com interacao entre esteiras de vortices, para escoamentos com nimeros
de Mach baixos e moderados, apresentando a variacao de comportamento desta fonte
para diferentes condicoes de escoamento. Finalmente, pretende-se também realizar uma
avaliagao dos fenomenos de reflexao e difragao acistica que ocorrem ao longo do aerofélio

a medida que a posicao do cilindro é variada.



Capitulo 2

METODOLOGIA CIENTIFICA

2.1 Equacoes de Navier-Stokes

As equacoes de Navier-Stokes escritas utilizando uma formulacao de coordenadas cur-
vilineas gerais em duas dimensoes sao resolvidas numericamente na forma conservativa,

como apresentado nas Eqs. 2.1, 2.2 e 2.3

dp  Opu;
- = 2.1
Opu;  Opusuj + 9"p— T, ij
= 2.2
o + o, 0 (2.2)
OE  O[(E + p)uj — Ti;gixur + ;]
- = 2.
-+ - 0 (2.3)

onde u;, p e p representam as componentes de velocidade contravariante, densidade e
pressao, respectivamente. A energia total, £, o tensor de tensoes viscosas, 7;;, e o fluxo
de calor para um fluido que obedece a lei de Fourier, ¢;, sao fornecidos pelas Eqs. 2.4, 2.5
e 2.6

P 1
E = r + §pgijuiuj> (2'4)
pof g Oui g 0up 2 0uy
S i (e N e R e I 2.5
7ij Re (g oxy, t9 oxy, + 3g oxx, (2:5)
e
po 0T
= ) 2.
9 RePrg ox; (2:6)

Assumindo que o fluido se comporta como um gas caloricamente perfeito, o conjunto de

equacoes é fechado pela equacao de estado apresentada na Eq. 2.7



p=1r (27)
Nas Eqgs. 2.4, 2.5 ¢ 2.6 , g;; e g" representam os tensores de termos de métrica co-
variante e contravariante, respectivamente. As equagoes sao, finalmente, resolvidas na
forma adimensional onde comprimento, componentes de velocidade, densidade, pressao e
temperatura sao transformados em variaveis adimensionais utilizando uma referéncia de
comprimento, C', a velocidade do som na regidao de escoamento nao perturbado, ¢, a
densidade na regiao de escoamento nao perturbado, pso, PocCeo € (v — 1)Tk, respectiva-
mente. Nessas equacoes, T' é a temperatura, v é a razao de calores especificos, Re é o
namero de Reynolds definido por Re = pooUsC/ oo, Pr é o ntimero de Prandtl definido
por Pr = 16y /koo, ¢, € 0 calor especifico & pressao constante, p é o coeficiente de vis-
cosidade e k é o coeficiente de condutividade térmica. A notacao de Einstein é utilizada
nas equacoes e, portanto, indices repetidos representam a soma dos termos.

As equacoes de Navier-Stokes escritas utilizando uma formulacao de coordenadas cur-
vilineas gerais em duas dimensoes sao resolvidas numericamente na forma conservativa.
O método de DNS (Direct Numerical Simulation) empregado neste trabalho resolve os
escoamentos aerodinamicos nao estacionarios e, também, o campo acustico gerado por
estes escoamentos.

O esquema numérico utilizado para a discretizacao espacial ¢ um esquema compacto
de sexta ordem de precisdo (NAGARAJAN et al., 2003) implementado em uma malha
deslocada.

Um método de Runge-Kutta explicito de terceira ordem de precisao com armazena-
mento de varidveis compacto (WRAY, 1986) é utilizado para a integracao temporal das
equacoes governantes em regioes afastadas de paredes sélidas. Um esquema implicito de
Beam Warming é utilizado para a integracao temporatal proxima as regides de parede.

Neste trabalho, a formulacao de analogia acistica de Ffowes Williams-Hawkings
(FFOWCS WILLIAMS e HAWKINGS, 1969) (FW-H) é utilizada para se realizar os cal-
culos aeroactisticos de radiacao sonora gerada pelos escoamentos nao estacionérios inves-
tigados. As fontes actsticas do tipo monopolo e dipolo presentes na formulacao de FW-H
podem ser calculadas sobre superficies solidas ou porosas e as fontes do tipo quadrupolo
podem ser calculadas em todo o dominio computacional da malha de CFD ou em partes

especificas da mesma.

2.1.1 Discretizacao Espacial

O esquema numeérico utilizado para a discretizacaoo espacial das varidveis de interesse
é um esquema compacto de sexta ordem de precisao (NAGARAJAN et al., 2003) imple-
mentado em uma malha deslocada. Em um sistema de coordenadas curvilineas gerais, a

primeira derivada calculada em uma malha deslocada, f* = df /dz, de uma funcio f em



um ponto da malha é calculada como apresentado na Eq. 2.8

! / 4 f'+32_f?32 f'+12_f‘712
afj—1+fj+afj+1:b J /3Ax] / Ta J /ij /

Onde « = 9/62, a = (3/8)(3 —2a) e b = (1/8)(—1 + 22«). A utilizagdo de malhas

deslocadas requer uma formula de interpolacao para o ponto médio. Uma féormula de

(2.8)

sexta ordem de precisao é utilizada, e esta pode ser vista na Eq. 2.9

fits2 — fi—3/2 fit1/2 = fi—1/2
Oéf]j_l—l-flj-i-OéijH:bJ / 5 J /+a] / . Jj=1/

Onde av = 3/10, a = (1/8)(9 — 10cx) e b = (1/8)(—1 + 6r). Os pontos da malha localiza-
dos nas regides proximas a fronteiras requerem férmulas de derivadas e interpolagoes nao
centradas que podem ser encontradas em NAGARAJAN, (2004).

Esquemas compactos centrados de diferencas finitas sao nao-dissipativos e, portanto,

(2.9)

instabilidades numéricas ocorrem devido a resolucoes de malha insuficientes, nao unifor-
midade das malhas e condicoes de contorno aproximadas, e interpolacoes nas interfaces
das malhas precisam ser filtradas para se preservar a estabilidade dos esquemas numéri-
cos. O filtro compacto para numeros de onda altos apresentado por Lele (LELE, 1992)
é aplicado em intervalos de tempo prescritos de forma a se controlar as instabilidades

numeéricas. A formula do filtro de sexta ordem de precisao utilizado é dada pela Eq. 2.10

fi1+ fiaa N ij+2 + fi—2 n dfj+3 + fi-s

2.1
2 2 2 (2.10)

af 1+ fj+af;q=af;+0b
Onde f; é a solucdo filtrada, a = (1/16)(11410a), b = (1/32)(15+34a), c = (1/16)(—3+
6a) e d = (1/32)(1 — 2a). A resposta espectral do filtro é ajustada pelo coeficiente «
que varia de —0.5 < o < 0.5. Valores altos de a produzem menor dissipacao e valores de
a > 0.48 sao utilizados no presente trabalho. Os pontos de malha localizados nas regioes

proximas de fronteiras utilizam formulacgoes de filtro diferentes que podem ser encontrados
em BHASKARAN), (2010).

2.1.2 Integracao Temporal

Um método de Runge-Kutta explicito de terceira ordem de precisao com armazena-
mento de varidveis compacto (WRAY, 1986) é utilizado para a integracao temporal das
equacoes governantes em regioes afastadas de paredes solidas. Apoés a discretizagao es-
pacial, o conjunto de equacoes diferenciais parciais se torna um conjunto de equacoes
diferenciais ordinarias que pode ser expresso como apresentado na Eq. 2.11

aqQ

— = F(Q.1). (2.11)



Este conjunto de equacoes diferenciais ordinarias pode ser integrado no tempo, do estagio
t" para o estagio "1, utilizando o método de Runge-Kutta de terceira ordem de precisao
dado pelas Eqgs. 2.12, 2.13 ¢ 2.14

8
Q3 — Qn 4 AF(Q" ") (2.12)
1 5
QI = Q" SALF(QM87) + SALP(Q 44 (2.13)
1 3
QU= QU JALF(Q 1) + JALF(Q, 1) (2.14)

onde os estégios de tempo intermediarios sdo "1/ = " + 8/15At e "3 =" + 2 /3At.

Em regioes de escoamento proximas de paredes, a integracao temporal das equagoes
governantes é realizada utilizando-se um método de Beam-Warming implicito de segunda
ordem de precisao (BEAM e WARMING, 1978) para se evitar as restrigoes de passo no

tempo. A formulacao de segunda ordem implicita é dada pela Eq. 2.15

3Qn+1 _ 4Qn + anl
2A

O lado direito da Eq. 2.15 é resolvido através do método de fatoracao aproximada seguido

— F(Qm—l’tm—l) (2'15)

da diagonalizacao da matriz implicita nas direcoes x e z como apresentado por Nagarajan
(NAGARAJAN, 2004).

Condicoes de contorno de parede adiabatica sem escorregamento sao aplicadas nas
superficies solidas. Condicoes de contorno caracteristicas e de esponjas sao aplicadas nas

regioes de escoamento distante de paredes.

2.1.3 Calculos Aeroacusticos

Neste trabalho, a formulacao de analogia acustica de Ffowcs Wlliams-Hawking (FFOWCS
WILLIAMS ¢ HAWKINGS, 1969)(FW-H) ¢ utilizada para se realizar os calculos aeroa-
custicos de radiacao sonora gerada pelos escoamentos nao-estacionarios investigados. A
formulacao de FW-H pode ser aplicada para célculos actsticos de corpos em movimento
arbitrario. No entanto, neste trabalho, assume-se que as fontes de ruido e as posicoes
dos observadores estao em movimento uniforme. Dessa forma, seguindo o desenvolvi-
mento proposto por Lockard (LOCKARD, 2000), aplica-se uma transformagao galileana
na formulacao de FW-H que possibilita escrever uma equacgao para o caso de movimento
uniforme. Assumindo-se um escoamento na direcao x; cartesiana e escrevendo o vetor de
velocidades da superficie de um corpo em movimento, v; = (—U,0,0)", a formulagio de

FW-H pode ser escrita como apresentado na Eq. 2.16



- _— = — 2.16
ot T 0,0z, ot dui T omon, (210

(a 0 > )] - 22 [0 H(F)]  0[Q6(F)] Fd(F)  0*T;H(F)]

! P . , . ’ . .~ ~
onde p € a densidade actustica, c,, ¢ a velocidade do som na regiao de escoamento nao
perturbado e U; é a velocidade média do escoamento na direcao x; cartesiana. As fontes

sonoras do tipo monopolo e dipolo sao dadas pelas Eqgs. 2.17 e 2.18

oOF
Q = [p(u; + U;) — pooUi]a_xi (2.17)
[§]
oF
E = [péw — Tij + p(uz — UZ)(UJ + Uj> -+ pOOUZU]]—ax, (218)
J

respectivamente, ao passo que T;; ¢ o tensor de tensoes de Lighthill que representa as

fontes sonoras do tipo quadrupolo. A Eq. 2.19 representa a forma deste tensor.

Ty = puiuj + (p — Coop )i — T (2.19)

Nas Eqgs. 2.17, 2.18 e 2.19 , u; é o vetor velocidade do fluido, p é a pressao, p,, € a
densidade na regido do escoamento ndo perturbado, p  é a pressdo actstica, d;j € o delta de
Kronecker e 7;; é o tensor de tensoes viscosas. O termo F = 0 representa a superficie de
FW-H e H(F) é a funcao de Heaviside definida como H(F) =1 para F >0e H(F) =0
para F < 0.

A solucao da formulacao de FW-H no dominio do tempo apresenta vantagens e des-
vantagens que dependem da aplicacao. As formulac¢oes no dominio do tempo sao normal-
mente utilizadas para problemas de geracao de ruido nao-periodico (LYRINTZIS, 2003).
Enquanto isso, as formula¢des no dominio da frequéncia podem ser implementadas com
maior facilidade e sao tteis quando se estuda o ruido gerado por frequéncias especificas de
interesse. Lockard (LOCKARD, 2002) demonstra que formula¢oes no dominio da frequén-
cia apresentam custo computacional mais baixo que as formulagoes no dominio do tempo
mesmo quando um espectro amplo de frequéncias é analisado. Além dessas diferencas,
formulacoes no dominio do tempo apresentam problemas de estabilidade associados a
frequéncia de armazenamento das solucoes utilizadas nas integracoes temporais presentes
nas equacoes de interesse. Desta forma, uma formulacao no dominio da frequéncia é apli-
cada neste trabalho. Essa formulacao é obtida aplicando-se uma transformada de Fourier

na Eq. 2.16 que resulta na Eq. 2.20

92 92 P2 . a1 . . OF6(F) 82Ty, H(F)
Y A N 2 PN _ _ i ij
(1-M )8$% + 022 + or2 +k —&—szz]V[axl [p H(F)) [iwQd(F)] oz, + 007,
(2.20)



onde M é o nimero de Mach na regiao de escoamento nao perturbado definido como M =
Up/Coo, © P, Q, Fie Tij representam a pressao acustica e as fontes do tipo monopolo, dipolo
e quadrupolo no dominio da frequéncia, respectivamente, e k é o niumero de onda. A Eq.
2.20 pode ser escrita como a equacao de Helmholtz apos uma transformacao de Prandtl-
Glauert e, entao, a funcao de Green em trés dimensoes que incorpora efeitos de conveccao
pode ser obtida conforme apresentado por Dowling e Ffowcs Williams (DOWLING e
FFOWCS WILLIAMS) na Eq. 2.21

G(T,T) = _e—ik[\/(ﬂﬁ — )2+ (1= M) [(22 — y2)? + (23 — y3)2] — M (21 —y1)]/(1 — M?)
o 4\/(% —y1)2+ (1 — M2)[(2g — y2)? + (73 — y3)?]

(2.21)

no esquema acima o vetor x; = (;, x2, x3)" representa uma posigao de observador e o vetor
vi = (i, 2, y3)" representa a posicao da fonte sonora. Essa equagao pode ser reescrita
utilizando-se uma formulacao integral para se obter a solucao actstica em termos da
pressao como demonstrado por Lockard (LOCKARD, 2000),(LOCKARD, 2002) na Eq.
2.22

)] == [ [weween+ £@ 50 as [ nmn T 00y, e




Capitulo 3

METODOLOGIA

As configuracoes de escoamento investigadas permitem o estudo da geragdo do som
devido & interagao de camadas limite e esteiras, incluindo o desprendimento de vortices.
Estas andlises sao realizadas utilizando-se o niimero de Reynolds baseado na corda do
aerofolio, Re. = pUc/p = 5000, e no diametro do cilindro, Re; = pUc/pn = 200. Os
ntimeros de Mach considerados sao M., = 0,1, 0,3 e 0,5, e 0o angulo de incidéncia do
aerofdlio é fixado em AoA = 5 graus. A configuragao de malha utilizada neste trabalho
consiste em malhas periddicas que circundam o aerofélio e o cilindro e uma malha de fundo
que resolve a propagacao actstica em um observador distante. As malhas do aerof6lio
e do cilindro podem ser vistas na Fig.3.1 , onde a malha vermelha é a malha utilizada
para resolver a camada limite presente na superficie do aerofélio e a malha verde aquela
utilizada para resolver os fenomenos fluido dinamicos presentes na superficie do cilindro.
A malha de fundo pode ser melhor observada na Fig.3.2

A malha do aerof6lio possui 400 pontos na dire¢ao periodica (tangente a superficie)
e 60 pontos na direcao normal ao aerof6lio. A malha do cilindro possui 240 pontos na
direcao periodica e 50 pontos na direcao normal & parede do cilindro, 240x50, sendo que
a malha de fundo é 400x625. Em ambas as malhas existe um fator de estiramento, que
aumenta gradativamente a distancia entre um ponto e outro na direcao normal.

Para se verificar os efeitos da posi¢ao do cilindro no espalhamento e na difracao acis-
tica, a malha do cilindro foi posicionada em dois locais distintos: no centro do aerofo-
lio (& meia corda, sendo a corda é definida como o comprimento do aerof6lio, ou seja,
(xz;y) = (0,5¢;0,25) e no bordo de fuga (z;y) = (1,0¢; 0, 25).

A relagao com as configuracoes de escoamento analisadas neste trabalho sao apredas
na Tab. 3.1.

10



Tabela 3.1: Relagao das configuragoes de escoamento investigadas.

Configuracao Numero de Mach Posigao do centro do cilindro (x;y)
=01 (0, 5¢; 0, 25¢) meia corda
(0, 5¢; 0, 25¢) meia corda
(0, 5¢; 0,25¢) meia corda
(1,0¢;0,25¢) bordo de fuga
(1,0¢;0,25¢) bordo de fuga
(1,0¢;0,25¢) bordo de fuga

SO W DN =
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Figura 3.1: Malhas computacionais do aerofélio (malha vermelha) e do cilindro (malha
verde) sobre a malha de fundo (malha azul).
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Fonte: Autoria Prépria
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Figura 3.2: Malha computacional de fundo
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Capitulo 4

RESULTADOS E DISCUSSOES

Esta secao discute os resultados obtidos por DNC e pela analogia actstica de FW-H
para um escoamento nao-estacionario por um cilindro préximo a um aerofélio modelo
NACA 0012.

Por medida de organizacao, neste capitulo sera utilizado o hifen (-) quando for ne-
cessario citar uma grande quantidade de figuras ordinarias, por exemplo, um texto no
formato "As Figs. 1, 2, 3 e 4", sera apresentado como "As Figs. 1 - 4". Isto se faz

necessario devido ao grande ntimero de resultados discutidos.

4.1 Escoamento e Campo actistico

As Figs. 4.1 - 4.6 apresentam visualiza¢des instantaneas dos campos aerodinamico
e acustico obtidos diretamente pela ferramenta de mecanica dos fluidos computacional
utilizada neste trabalho, para todas as configura¢oes analisadas (Tabela 3.1). Contornos
de vorticidade no eixo z cartesiano sao apresentados em cores e os contornos de dilatacao
sao mostrados em tons de cinza nas figuras. Essas figuras permitem uma analise preliminar
dos efeitos da posi¢ao do cilindro e do nimero de Mach na geracao e propagacao do som.

Nas Figs. 4.1 e 4.2, pode-se observar a presenca da formacao da esteira de vortices ao
longo das esteiras do cilindro e do aerofélio para ambas as posicoes do cilindro investigadas,
para M, =0, 1.

Para configuracoes de escoamento com nimero de Mach M., = 0,3, Figs. 4.3 e 4.4,
diferentes caracteristicas hidrodinamicas sao observadas devido a alteracao da posicao do
cilindro. Quando o cilindro é posicionado a meia corda, a esteira de vortices do aerofélio
sofre a interferéncia da esteira de vortices do cilindro, ocorrendo uma interacao entre
esteiras de vortices.

Observando as Figs. 4.5 e 4.6, e comparando com as Figs. 4.3 e 4.4, previamente
mencionadas, pode-se afirmar que os efeitos da variagao da posicao do cilindro sao seme-
lhantes, tanto para M., = 0,3 quanto para M., = 0,5. E possivel perceber que, para o

cilindro a meia corda em M., = 0,5, a esteira de vortices do cilindro permanece a uma
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distancia maior que para M, = 0,3 para a mesma posicao do cilindro. Este efeito é
seguido de uma estabilizacao da esteira, o que pode ser visto em uma comparagao das
Figs. 4.1, 4.3 e 4.5. Se o cilindro ¢é posicionado no bordo de fuga, a esteira de vortices do
aerofélio é completamente desenvolvido para toda a faixa de nimeros de Mach analisados.
Para todos os casos testados, pode-se observar que, quanto mais a jusante na esteira de
vortices, hd uma estrutura vortical alternante que caracteriza uma tnica frequéncia da
esteira de vortices.

A radiagao sonora no campo distante também ¢é modificada de acordo com a variacao
do niimero de Mach e da posi¢ao do cilindro. Observando-se as Figs. 4.1 - 4.6, verifica-
se que os efeitos do numero de Mach modificam consideravelmente os niimeros de onda
acusticos. Quanto maior o nimero de Mach, maiores sao as frequéncias e menores sao
os comprimentos de onda. O efeito Doppler também pode ser visto, especialmente nas
Figs. 4.5 e 4.6, para M, = 0,5. A posicao do cilindro interfere nas caracteristicas de
espalhamento e difracao do campo actustico. Nas Figs. 4.1, 4.3 e 4.5, pode-se perceber
que os efeitos de reflexao actustica ao longo da superficie do aerofélio ¢ mais pronunciado
e, nas Figs. 4.2, 4.4 e 4.6, observa-se que os efeitos de difracao no bordo de fuga aparecem

com maior intensidade.

Figura 4.1: Contornos de vorticidade (em z) em cores e contornos de dilata¢do em cinza,
para M., = 0,1 com o cilindro posicionado a meia corda.

Fonte: Autoria Prépria

Nas Figs. 4.7 - 4.12, sao apresentados os resultados em termos das linhas de corrente
e dos campos de velocidade média, normalizados pela velocidade do escoamento nao
perturbado, para o cilindro posicionado a meia corda, com M, = 0,1, M, = 0,3 e
M., = 0,5, e no bordo de fuga do aerof6lio, com M, = 0,1, M, = 0,3 e M, = 0,5,
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Figura 4.2: Contornos de vorticidade (em z) em cores e contornos de dilatagdo em cinza
para M., = 0,1 com o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio.

Fonte: Autoria Prépria

Figura 4.3: Contornos de vorticidade (em z) em cores e contornos de dilatagdo em cinza
para M., = 0,3 com o cilindro posicionado a meia corda.

Fonte: Autoria Propria

respectivamente. Inicialmente, uma perda de quantidade de movimento é observada logo
a jusante do cilindro, similarmente a caracteristica encontrada em um escoamento viscoso
sobre um tnico cilindro. Observando mais adiante na jusante do cilindro, é possivel
perceber que a esteira deste passa a recuperar quantidade de movimento e, novamente,

exibe uma outra perda. Este efeito passa a ser mais pronunciado conforme o ntimero de
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Figura 4.4: Contornos de vorticidade (em z) em cores e contornos de dilatagdo em cinza
para M., = 0,3 com o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio.

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.5: Contornos de vorticidade (em z) em cores e contornos de dilatagdo em cinza
para M., = 0,5 com o cilindro posicionado a meia corda.

/

Fonte: Autoria Propria

Mach no escoamento livre vai ficando mais alto, e é observado para todas as posicoes do
cilindro, no entanto, este efeito é mais pronunciado quando o cilindro esta a meia corda
do aerofolio. Nessas figuras, uma bolha de separacao no bordo de fuga do aerofélio pode

ser observada em todos os casos, exceto para o caso 3, na Fig. 4.9.
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Figura 4.6: Contornos de vorticidade (em z) em cores e contornos de dilatagdo em cinza
para M., = 0,5 com o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio.

Fonte: Autoria Prépria

Figura 4.7: Linhas de corrente e campo de velocidade média normalizado pela velocidade
da corrente livre para o cilindro posicionado a meia corda do aerofélio, em M., =0, 1.

Uy, 0 025 05 075 1 125

Ly )
-1 -05 0 05 1 1.5
X

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.8: Linhas de corrente e campo de velocidade média normalizado pela velocidade
da corrente livre para o cilindro posicionado a meia corda do aerofélio, em M., = 0, 3.

U, 0 025 05 075 1

X

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.9: Linhas de corrente e campo de velocidade média normalizado pela velocidade
da corrente livre para o cilindro posicionado a meia corda do aerofélio, em M., = 0, 5.

Upy, 0 025 05 075 1

X

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.10: Linhas de corrente e campo de velocidade média normalizado pela velocidade
da corrente livre para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio, em M., =0, 1.

|[Upy, 0 025 05 075 A1

X

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.11: Linhas de corrente e campo de velocidade média normalizado pela velocidade
da corrente livre para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio, em M, = 0, 3.

Uy, 0 025 05 075 1

X

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.12: Linhas de corrente e campo de velocidade média normalizado pela velocidade
da corrente livre para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio, em M., = 0, 5.

05

M

05

U, 0 02505075 1 125

S N U TR S S N T T [ Y NI [ S SR |
-1 -0.5 0 05 1 15
X

Fonte: Autoria Propria

4.2 Fontes Quadrupolo

Os célculos apresentados na sequéncia foram feitos considerando-se uma frequéncia
sonora especifica. Existem duas frequéncias principais analisadas no presente trabalho:
a frequéncia da esteira de vortices do aerofdlio e a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro. Essas frequéncias sao identificadas através de um espectro de frequéncias que
pode ser visto na Fig. 4.13 sendo que, para cada caso analisado, tém-se um espectro de
frequéncia especifico. O espectro é obtido através de uma transformada de Fourier que
converte a pressao no dominio do tempo para a frequéncia. A Fig. 4.13 é relativa ao
caso 6 da Tab. 3.1 obtida para um ponto na malha do cilindro, onde o sinal tem maior
amplitude para a frequéncia da esteira de vortices do mesmo.

As Figs. 4.14 - 4.17 apresentam as diretividades de pressao actstica, em escala loga-
ritmica, obtidas pela separacao dos termos que aparecem nas fontes do tipo quadrupolo,
conhecidas como tensoes de Reynolds (puu;), flutuagdes de entropia (p' — c2p') e tensdes
de cisalhamento (7;;). Estas figuras permitem que sejam estimadas as contribuic¢oes in-
dividuais de cada um dos termos citados acima, o que possibilita a compreensao de cada
um dos termos nos calculos das fontes quadrupolo. Nas Figs. 4.14 e 4.15, pode-se ver
as diretividades calculadas para as frequéncias da esteira de vortices do aerofélio e do
cilindro, respectivamente, para M., = 0,3, e, nas Figs. 4.16 e 4.17, resultados similares
para M, = 0,5 sao apresentados. Para todas as solugoes mostradas nas Figs. 4.14 -

4.17, o cilindro est& posicionado no bordo de fuga do aerofélio. A partir destas figuras, é
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Figura 4.13: Espectro de frequéncia para o caso 6, observando as frequéncias geradas pelo
cilindro.
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Fonte: Autoria Prépria

possivel observar que as tensoes de Reynolds sao os termos dominantes no ruido radiado
pelas fontes quadrupolo. Apesar do escoamento com baixo nimero de Reynolds, pode-se
verificar que as tensoes de cisalhamento, 7;;, tem contribui¢ao desprezivel para o campo
actstico distante. Do mesmo modo, as flutuacdes de entropia, p’ — cgp/, adicionam con-
tribuicoes insignificantes para o ruido distante, exceto nas regioes da esteira.

Uma comparagao entre as amplitudes de pressao das Figs. 4.14 e 4.15, e Figs. 4.16 e
4.17, mostra que, para um numero de Mach fixo, as fontes quadrupolo radiam niveis de
ruido mais elevados para frequéncias da esteira de vortices mais altas. Como esperado,
uma comparacao similar em termos de nimero de Mach entre as Figs. 4.14 e 4.16, e as
Figs. 4.15 e 4.17, mostra que niveis maiores de ruido sao radiados para velocidades de
escoamento maiores.

Nas Figs. 4.18 - 4.26, e Figs. 4.27 - 4.35, sao apresentados resultados em termos dos
dos campos de tensoes de Reynolds para as frequéncias da esteira de vortices do aerofélio
e do cilindro, respectivamente. Nestas figuras, o cilindro est& posicionado no bordo de
fuga do aerofélio. De modo a comparar a distribuicao espacial dos termos das tensoes de
Reynolds separadamente (|pu;u;|) para diferentes ntimeros de Mach, essas fontes de ruido
sao normalizadas pelos valores maximos do campo para cada configuracao de escoamento.
Sem a normalizacdo, os valores maximos das tensdes de Reynolds longitudinal |puyu;] e
transversal |puius| sdo maiores que |putz| em uma ordem de magnitude. Estas figuras
permitem uma visualizacao dos efeitos do nimero de Mach na distribuicao espacial das

fontes quadrupolo devido as tensoes de Reynolds.
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Figura 4.14: Diretividades (em escala Log) dos termos que compoem as fontes quadrupolo
para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio utilizando a frequéncia da esteira
de vortices do aerofélio a M, = 0, 3.

Quadrupoles - puy,
Quadrupoles - p' - ¢* p'
Quadrupoles - 7,

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.15: Diretividades (em escala Log) dos termos que compoem as fontes quadrupolo
para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio utilizando a frequéncia da esteira
de vortices do cilindro a M., =0, 3.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.16: Diretividades (em escala Log) dos termos que compoem as fontes quadrupolo
para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio utilizando a frequéncia da esteira
de vortices do aerofélio a M, = 0, 5.

2
Quadrupoles - puu,
Quadrupoles - p’ - ¢* o'
Quadrupoles - 7,

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.17: Diretividades (em escala Log) dos termos que compoem as fontes quadrupolo
para o cilindro posicionado no bordo de fuga do aerofélio utilizando a frequéncia da esteira
de vortices do cilindro a M., =0, 5.
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Fonte: Autoria Propria
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Por meio da observacao das Figs. 4.18 - 4.26 é possivel verificar que, para a frequéncia
da esteira de vortices do aerofolio, as distribuicoes das fontes normalizadas para diferentes
numeros de Mach sao similares ao longo da regiao da esteira do aerofélio, para todas as
tensoes de Reynolds. No entanto, diferentes distribuicoes espaciais das fontes normaliza-
das sao observadas para a regiao da esteira do cilindro, particularmente, nas Figs. 4.21
- 4.23. Pode-se notar também, ao analisar a Fig. 4.23, que valores altos de |pujuz| sdo
observados ao longo da regido da esteira do cilindro para M., = 0,5. E interessante notar
que, embora as tensoes de Reynolds sao calculadas com base na frequéncia da esteira de
vortices do aerofélio, é possivel visualizar valores moderados destes termos de fonte ao
longo da regiao da esteira do cilindro. Estes valores sao comparaveis aqueles calculados
ao longo da regiao da esteira do aerofélio e uma possivel explicagao para este efeito seria

a interacao entre as esteiras de vortices de ambas as geometrias.

Figura 4.18: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pujui|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofolio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M, =0, 1.
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Fonte: Autoria Prépria
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Figura 4.19: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pujui|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofolio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M., = 0, 3.

BT | [

pul,:s 0 005 01 015 02 025

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.20: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|puju;|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofdlio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M., = 0, 5.

pu,u: 0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.21: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pujuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofolio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M., =0, 1.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.22: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pujuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofdlio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M, = 0, 3.

pul,; 0 005 01 015 02 025

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.23: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pujuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofolio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M., = 0, 5.

puu;; 0 005 01 015 02 025

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.24: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pusuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofdlio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M, =0, 1.

puu;, 0 005 01 015 02 025

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.25: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pusuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofolio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M., = 0, 3.

pul,y 0 0.05 01 015 02 025

Fonte: Autoria Prépria

Figura 4.26: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pusuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do aerofdlio com o cilindro
posicionado no bordo de fuga, para M., = 0, 5.

puu: 0 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25

Fonte: Autoria Propria
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Pode-se observar nas Figs. 4.27 - 4.35 que, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro, as magnitudes das tensoes de Reynolds sao despreziveis ao longo da regiao da
esteira do aerofolio. Nas mesmas figuras, valores altos de |puiuz| sio observados ao longo
da regiao da esteira do cilindro para M., = 0,5, similarmente aos resultados mostrados
nas Figs. 4.18 - 4.26.

Figura 4.27: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|puyu;|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 1.

T 'm
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.28: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|puyu;|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 3.

puu: 0 005 01 015 02 025

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.29: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, ([puiu;|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 5.

puu,; 0 005 0.1 015 0.2 0.25

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.30: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pu uz|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., =0, 1.

puu;; 0 005 0.1 015 0.2 0.25

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.31: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|puius|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 3.

puu;; 0 005 0.1 015 0.2 0.25

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.32: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pu uz|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 5.

puu,, 0 005 01 015 02 025

Fonte: Autoria Propria

31



Figura 4.33: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pusuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 1.

puu;; 0 005 0.1 015 02 025

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.34: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pustz|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofélio, para M., = 0, 3.

puu;; 0 005 0.1 015 02 025

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.35: Distribuicao espacial do termo de tensao de Reynolds no dominio da frequén-
cia normalizado pelos valores maximos dos campos de densidade e velocidades, presentes
no termo, (|pusuz|) para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com este posicio-
nado no bordo de fuga do aerofolio, para M., = 0, 5.

puu;; 0 005 0.1 015 02 025

Fonte: Autoria Propria

4.3 Propagacao do Ruido

As Figs. 4.36 - 4.38 apresentam as propagacoes acusticas para a frequéncia da esteira
de vortices do cilindro, para o caso 1, da tabela 3.1. Aqui, o cilindro é localizado acima
da meia corda do aerofélio e o nimero de Mach é M, = 0,1. Na Fig. 4.36, pode-se
observar de forma detalhada o campo actustico obtido por DNC. Na frequéncia da esteira
de vortices do cilindro, o nimero de Helmholtz ¢ dado por He = kc = 3,4 e o namero
de Strouhal equivalente é St = fc/Uy = 5,4. Para esta frequéncia, o campo acustico
é composto por ondas aciisticas que sao geradas pelo cilindro e sao refletidas para cima
pela superficie do aerofélio ou difratadas ao longo do bordo de fuga do mesmo.

Na Fig. 4.37, pode-se observar uma figura das diretividades das pressoes actusticas
obtidas para as fontes de ruido separadas, incluindo os dipolos do cilindro e do aerofélio
e a fonte volumétrica do tipo quadrupolo. Nas figuras apresentadas, as posicoes dos
observadores estao a » = 5S¢, onde ¢ é a corda do aerofolio. Como esperado para um
problema com ntmero de Mach tao baixo, a radiacao actustica é dominada pelas fontes
dipolo, as fontes quadrupolo podem ser desprezadas neste caso, para M, = 0,1. A Fig.
4.37 também mostra que, para o presente problema de baixa frequéncia, o campo acistico
dipolar do aerofélio e do cilindro sao similares aqueles esperados pela funcao de campo
livre de Green (CURLE, 1955). Na mesma figura, pode-se verificar também que ambas
as fontes dipolo apresentam amplitudes similares em termos da radiacao sonora. Apesar

do fato de as amplitudes das pressoes serem similares para os dipolos do aerof6lio e do
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cilindro, os angulos de fase sao diferentes e ha um forte cancelamento de ruido abaixo do
aerofolio. Este efeito pode ser observado na Fig. 4.38, quando a radiacao de ruido total é
calculada. Na mesma figura, pode-se observar uma boa concordancia em termos do nivel

de pressao actstica entre as solucoes por DNC e FW-H.

Figura 4.36: Campo actstico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M., = 0, 1.

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.37: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia da
esteira de vortices do cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M, = 0, 1.
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Figura 4.38: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M, = 0, 1.

FWH (D + Q)
FWH (D)

Fonte: Autoria Prépria

Nas Figs. 4.39 - 4.41, pode-se observar as predi¢oes actuisticas para o caso 2, da tabela
3.1, para M, = 0,3, e nas Figs. 4.42 - 4.44 sao apresentadas as predicoes actisticas para
o caso 3 para M., = 0,5. Similarmente ao caso 1, o cilindro é localizado acima da meia
corda do aerofélio. As Figs. 4.39 e 4.42 apresentam os campos acusticos obtidos por DNC
para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro. Para os casos 2 e 3, os nimeros de
Hermholtz e Strouhal sao dados por He = 9,8 e St = 5,2, ¢ He = 16,0 e St = 5,1,
respectivamente. Similarmente ao caso 1, os campos aciisticos para os presentes casos
sao compostos por ondas acusticas geradas pelo cilindro. Os efeitos de espalhamento
tornam-se mais pronunciados com maiores nimeros de Helmholtz e, portanto, modificam
consideravelmente os campos acisticos. Enquanto as ondas acusticas sao, por sua mai-
oria, refletidas para cima no caso 2, elas sao refletidas em diversas direcoes no caso 3.
Efeitos de difracao ao longo dos bordos de ataque e de fuga podem ser observados nas
figuras para ambos os casos.

Visto que, para as presentes configuragoes analisadas, os nimeros de Helmholtz sao
maiores que 2w, o aerofélio se comporta como um corpo nao-compacto. Estes efeitos
podem ser observados nas figuras das directividas actsticas das fontes de ruido separa-
das, apresentadas nas Figs. 4.40 e 4.43. Pode-se verificar por meio destas figuras que
as diretividades dos dipolos do aerofélio calculadas com r = 2¢, sendo r as posicoes dos
observadores e ¢ a corda do aerofdlio, se assemelham com aquelas da funcao de Green de
awmi-plano (FFOWCS WILLIAMS e HALL, 1970). As Figs. 4.40 e 4.43 apresentam uma
comparacao entre os valores de pressao actustica de cada fonte de ruido separadamente.

Pode-se observar também que a contribuicao das fontes quadrupolo se torna relevante
para as presentes configuracoes de escoamento para nimeros de Mach moderados. Nas

Figs. 4.41 e 4.44, diretividades das pressoes actusticas totais obtidas por DNC e por FW-
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H sao apresentadas. Nessas figuras, as pressoes foram calculadas incluindo os efeitos do
dipolo sem os efeitos do quadrupolo (FW-H (D)), e os efeitos combinados das duas fontes
(FW-H (D + Q)). Os padroes complexos de radiacao calculados por DNC sdo reconsti-
tuidos pela formulacao de FW-H. De fato, a directividade obtida para M., = 0,5 por
DNC, s6 é calculada precisamente utilizando a analogia de FW-H, se forem adicionados

os termos quadrupolo, que possui grande contribuicao no formato da directividade total.

Figura 4.39: Campo actstico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M., =0, 3.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.40: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia da
esteira de vortices do cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M., = 0, 3.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.41: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M., = 0, 3.

FWH (D + Q)
FWH (D)

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.42: Campo actstico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M., =0, 5.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.43: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia da
esteira de vortices do cilindro com este posicionado a meia corda do aerofélio, a M, = 0, 5.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.44: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do cilindro com este posicionado a meia corda do aerofolio, a M., = 0.5.

FWH (D + Q)
FWH (D)

Fonte: Autoria Propria
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As Figs. 4.45 - 4.47 apresentam o campo acustico, diretividades das fontes sono-
ras separadas e as diretividades totais calculadas por DNC e pela equacao de FW-H,
respectivamente, para o caso 4 da Tab. 3.1. Os resultados mostrados nestas figuras fo-
ram calculados para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro com os ntimeros de
Helmholtz e Strouhal dados por He = 3,2 e St = 5, 1, respectivamente. Para a presente
configuracao de escoamento, o cilindro estd posicionado no bordo de fuga do aerofélio e
o nimero de Mach da corrente livre é M,, = 0,1. Na Fig. 4.45, pode-se observar que o
campo acustico é similar ao apresentado na Fig. 4.36. No entanto, visto que a posicao do
cilindro ¢é alterada para a regiao do bordo de fuga do aerofélio, o fenémeno de difracao
acutstica ¢ mais pronunciado para este caso em estudo. Na Fig. 4.46, é possivel notar
que, para o caso 4, a amplitude do dipolo do aerofélio é menor que aquela obtida para
o cilindro, diferentemente do observado para o caso 1. Tais efeitos ocorrem devido ao
espalhamento actustico ao longo da superficie do aerofélio ser menos intenso. A partir das
mesmas figuras, também é possivel afirmar que as fontes do tipo quadrupolo tém efeitos
despreziveis no ruido total apresentado para esta configuracao de niimero de Mach baixo.
A Fig. 4.47 mostra a directividade acustica total, calculada por DNC e pela equacao de
FW-H. Enquanto para o caso 1 a maior parte do som era refletido na direcao do extradorso
do aerofolio pela superficie do mesmo, para o presente caso o campo acustico é mais in-

tenso na direcao do intradorso, devido a difragao que ocorre no bordo de fuga do aerofélio.

Figura 4.45: Campo actstico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofolio, a M., = 0, 1.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.46: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia

da esteira de vortices do cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a
My =0,1.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.47: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M, =0, 1.
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Nas Figs. 4.48 - 4.50, e Figs. 4.51 - 4.53, pode-se observar os resultados de predigao
actstica para o caso 5, para as frequéncias da esteira de vortices do aerofélio e do cilin-
dro, respectivamente. Estas frequéncias correspondem aos nimeros de Helmholtz e de
Strouhal de He = 3,4 e St =1,8, ¢ He = 9,5 ¢ St = 5,0, respectivamente. Observa-se
nas Figs. 4.48 - 4.50 que o espalhamento no bordo de fuga do aerofélio é o mecanismo
de geracao sonora para a frequéncia da esteira de vortices do mesmo. Para frequéncias
tao baixas, como as da esteira de vortices do aerofdlio, as fontes quadrupolo tem pequena
contribuicao na radiacao sonora total e o dipolo do cilindro também pode ser desprezado.
A directividade acustica total é tipica de ruido de baixa frequéncia, do bordo de fuga do
aerofolio.

Similarmente aos resultados apresentados para o caso 4, as Figs. 4.51 - 4.53 apre-
sentam, para a frequéncia da esteira de voértices do cilindro, referente ao caso 5, que a
difracao actstica se torna mais pronunciada quando o cilindro é movido para o bordo de
fuga do aerof6lio. No entanto, efeitos de espalhamento, ou reflexao, ainda sao dominantes
em termos da radiacao sonora total, na direcao do bordo de fuga. Visualizando as Figs.
4.52 e 4.53, pode-se considerar que, para a presente configuracao de escoamento a reflexao
acustica ocorre devido a interacao das fontes dipolo, e os efeitos de difracao s6 podem ser

preditos se as fontes quadrupolo forem incluidas na equacao de FW-H.

Figura 4.48: Campo actstico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
aerof6lio com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 3.
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Fonte: Autoria Préopria
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Figura 4.49: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia da

esteira de vortices do aerofélio com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a
My =0,3.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.50: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do aerofélio com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 3.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.51: Campo acustico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 3.

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.52: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia
da esteira de vortices do cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a
M, =0,3.
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Figura 4.53: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 3.

—  FWH(D+Q
— FWH(D)

Fonte: Autoria Prépria

As Figs. 4.54 - 4.56, e Figs. 4.57 - 4.59 apresentam os resultados de predi¢ao aciistica
para as frequéncias da esteira de vortices do aerofdlio e do cilindro, respectivamente, para
M., = 0,5 quando o cilindro ¢é posicionado no bordo de fuga do aerofélio. Estas frequén-
cias correspondem aos numeros de Helmholtz e de Strouhal de He = 5,5 ¢ St = 1,8,
e He = 15,3 e St = 4,9, respectivamente. As diretividades sao obtidas para observa-
dores posicionados a um raio equivalente ao valor de duas cordas do aerofélio, r = 2c.
Similarmente & Fig. 4.43, nas Figs. 4.54 e 4.57, pode-se observar padroes complexos de
radiacao do campo acistico, compostos pelo campo actstico incidente proveniente das
fontes quadrupolo e o campo actstico refletido, devido as fontes dipolo. As Figs. 4.55 e
4.56 mostram que, para a frequéncia da esteira de vortices do aerofélio, a radiacao actstica
total é obtida pela soma dos campos sonoros das fontes quadrupolo e dipolo do aerofélio.
Como observado previamente para o caso 5, a contribui¢ao do dipolo do cilindro para o
ruido distante, é desprezivel para esta frequéncia.

Em WOLF et al., (2012), os autores demonstram que as fontes quadrupolo s6 sao re-
levantes para predicoes actisticas de escoamentos com ntimero de Mach moderados a altas
frequéncias. Os resultados obtidos no presente trabalho indicam que, mesmo para baixas
frequéncias, as fontes quadrupolo sao de grande importancia para a predicao do ruido
total de escoamentos com nimero de Mach moderado e com interacao entre esteiras de
vortices. Nas Figs. 4.56 e 4.59, pode-se observar que as predigoes actsticas obtidas pela
formulagao de FW-H apresentam uma excelente concordancia com os resultados obtidos
por DNC quando os quadrupolos sao considerados.

Na Fig. 4.58, para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro em M, = 0,5,
pode-se afirmar que as fontes quadrupolo estao mais relacionadas ao fenémeno de difra-

¢ao acustica que ocorre no bordo de fuga do aerofélio.

44



Desta forma, para M., = 0,5, se a esteira de vortices do aerofélio é o mecanismo de
geracao sonora analisado, as fontes quadrupolo estao relacionadas a radiacao sonora inci-
dente no campo distante. No entanto, se a esteira de vortices do cilindro é o mecanismo de
geracao sonora dominante, as fontes quadrupolo sao mais relacionadas aos efeitos de di-
fracao actustica ao passo que as fontes dipolo estao relacionadas tanto ao efeito de difracao

como ao efeito de reflexdo.

Figura 4.54: Campo acustico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
aerofolio com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 5.

Fonte: Autoria Propria

Figura 4.55: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia da

esteira de vortices do aerofélio com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a
My =0,5.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.56: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do aerof6lio com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M, = 0, 5.
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Figura 4.57: Campo actstico obtido por DNC, para a frequéncia da esteira de vortices do
cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 5.

Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.58: Diretividades dos termos de fonte de ruido separados, para a frequéncia

da esteira de vortices do cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a
My =0,5.
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Figura 4.59: Diretividades obtidas por DNC e por FW-H, para a frequéncia da esteira de
vortices do cilindro com este posicionado no bordo de fuga do aerofélio, a M., = 0, 5.

FWH (D + Q)
FWH (D)

Fonte: Autoria Propria

47



Finalmente, nas Figs. 4.60 - 4.65, pode-se observar a inclusao dos efeitos de convecc¢ao
na propagacao acustica para diferentes nimeros de Mach. As predicoes acusticas nessas
figuras sao obtidas para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro para todos os
casos (do 1 ao 6). Para niimeros de Mach baixos, o efeito de convecgao do escoamento é
desprezivel na radiacao de ruido total. No entanto, para M., = 0,3 e M., = 0,5, a falta
dos efeitos de conveccao modificam as diretividades de pressao actustica e, de modo a se
ter predicoes precisas, esses efeitos devem ser incluidos na equacao de FW-H.

Figura 4.60: Efeitos de conveccao do escoamento médio na predi¢do actustica utilizando

FW-H; Para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro a M., = 0,1, com o cilindro
posicionado a meia corda do aerofélio.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.61: Efeitos de conveccao do escoamento médio na predi¢ao aciistica utilizando
FW-H; Para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro a M., = 0,3, com o cilindro
posicionado a meia corda do aerofélio.
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Fonte: Autoria Propria

48



Figura 4.62: Efeitos de conveccao do escoamento médio na predi¢do actistica utilizando
FW-H; Para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro a M., = 0,5, com o cilindro
posicionado a meia corda do aerofélio.
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Figura 4.63: Efeitos de conveccao do escoamento médio na predi¢do acistica utilizando
FW-H; Para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro a M., = 0,1, com o cilindro
posicionado a meia corda do aerofélio.
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Fonte: Autoria Propria
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Figura 4.64: Efeitos de conveccao do escoamento médio na predi¢do actistica utilizando
FW-H; Para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro a M., = 0,3, com o cilindro
posicionado a meia corda do aerofélio.
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Fonte: Autoria Propria

Figura 4.65: Efeitos de conveccao do escoamento médio na predigdo acistica utilizando
FW-H; Para a frequéncia da esteira de vortices do cilindro a M., = 0,5, com o cilindro
posicionado a meia corda do aerofélio.
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Capitulo 5

CONCLUSOES

No presente trabalho apresentou-se as predicoes aeroactusticas de um problema mo-
delo de ruido de airframe. Os esforcos foram conduzidos de modo a avaliar os efeitos da
interacao da esteira de vortices e camadas limite para ambos os campos, actustico e fluido
dinamico. Por isso, simulacoes de escoamentos laminares nao estacionarios foram reali-
zadas para uma configuracao bidimensional, composta de um cilindro posicionado acima
de uma aerofélio NACA 0012 com 5° de angulo de incidéncia. Tais calculos incluiram
tanto a geracao de ruido como a sua subsequente propagacao para regioes distantes das
fontes. Para todos os testes realizados, o nimero de Reynolds baseado na corda do aero-
folio foi fixado em Re. = 5000 e o numero de Reynolds baseado no diametro do cilindro
foi Rep = 200.

Realizou-se uma avaliacao dos efeitos da posicao do cilindro e do nimero de Mach na
radiacao sonora, para M, = 0,1, 0,3 e 0,5. A investigacao das fontes de ruido para as
frequéncias da esteira de vortices do aerofélio e do cilindro foram também apresentadas
utilizando uma metodologia hibrida, que consiste de calculos diretos para a regiao pro-
xima as fontes, e a equagdo de Ffowcs Williams-Hawkings (FW-H) como formulacio de
analogia actstica. De modo a verificar as solucoes numéricas, os resultados de predigcao
acustica obtidos pelo calculo direto (DNC) sao comparados com aqueles calculados pela
equacao de FW-H, e uma grande concordancia entre os resultados foi observada.

Os resultados indicam que, quando a frequéncia da esteira de vortices do cilindro é o
mecanismo dominante da geracao de ruido, intensa interferéncia dipolar ocorre para todas
as configuracoes analisadas. Quando o cilindro é posicionado a meia corda do aerofélio,
o fenémeno de reflexdo actstica ao longo da superficie do aerof6lio e a interferéncia dipo-
lar é predominantemente acima do mesmo, aumentando a radiacao sonora na regiao do
extradorso. Abaixo do aerofdlio, as fontes dipolo estao fora de fase e a radiacdo sonora
é reduzida nessa direcao. Quando o cilindro é posicionado acima do bordo de fuga do
aerofolio, a interferéncia dipolar apresenta um padrao mais complexo, com os efeitos de
difracao e reflexao combinados.

As contribuicoes separadas dos termos que compoem as fontes quadrupolo foram anali-
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sados. Mesmo para os escoamentos com nimero de Reynolds baixos analisados, verificou-
se que as tensoes de Reynolds sao as fontes quadrupolo de ruido dominantes e os efeitos
viscosos bem como as flutuacoes de entropia podem ser desprezados, ou seja, nao agregam
contribuicao relevante ao ruido total.

Uma comparacao das amplitudes de pressao mostra que, para um nimero de Mach
fixo, as fontes quadrupolo radiam niveis de ruido maiores para frequéncias da esteira de
vortices maiores. Uma comparacao similar em termos de niimeros de Mach demostrou que
quanto maior a velocidade do escoamento, maior o nivel de ruido quadrupolo. Verificou-se
ainda que, enquanto as fontes quadrupolo podem ser desprezadas na predicao de ruido
pela equacao de FW-H para escoamentos a M., = 0, 1, os quadrupolos devem ser incluidos
para as predicoes acusticas a M, = 0,3 e M, = 0,5 para ambas as frequéncias: baixas
e altas.

Para numeros de Mach baixos, o efeito de conveccao do escoamento nao interfere na
radiacao de ruido total. No entanto, para M, = 0,3 e M., = 0,5, os efeitos de conveccao
modificam consideravelmente as diretividades de pressao sonora e uma predicao precisa
requer a inclusao desses efeitos na equagao de FW-H.

Para escoamentos com nimeros de Mach moderados, na frequéncia da esteira de vorti-
ces do cilindro, as fontes dipolo estao relacionadas a ambos os efeitos de reflexao e difracao,
que ocorrem ao longo da superficie do aerof6lio e no bordo de fuga, respectivamente. J4 as
fontes do tipo quadrupolo estdao mais especificamente relacionadas ao efeito de difracao,
no bordo de fuga do aerofélio.

Finalmente, observou-se uma concordancia satisfatoria entre os resultados obtidos por
DNC e aqueles obtidos pela analogia actstica de FW-H para todos os casos analisados.
No entanto, pequenas diferencas podem ser notadas nas diretividades de pressao acts-
tica, na comparacao entre os dois métodos utilizados, DNC e FW-H, especialmente para
M., = 0,5. Essas diferencas podem ter sido causadas pelos efeitos da nao uniformidade do
escoamento na radiagao sonora. Enquanto DNC inclui esses efeitos no célculo, a presente
implementacao da equagao de FW-H assume a radiacao na presenca de um escoamento

médio uniforme. Este topico deve ser investigado em pesquisas futuras.

5.1 Trabalhos Futuros

Dentro do contexto no qual o presente trabalho esta contido, pode ser feita também
a mesma analise com uma base abaixo das geometrias, simulando a presenca do solo,
podendo assim perceber como o efeito solo pode contribuir para a geracao do ruido total.
Uma analise posicionando o cilindro & frente do aerofélio também é importante para
entender como o a geracao do ruido é modificada quando o escoamento ja chega perturbado

no bordo de ataque do aerofélio, simulando entao a aeroactstica de um sistema rotatorio.
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