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RESUMO

A energia edlica é chamada de fonte energética limpa devido a baixa emissao de gases
que causam o efeito estufa durante sua operagéo. Entretanto, essas instalagées sao
sistemas ruidosos e precisam estar localizados longe de areas populadas. Por conta
disso, modelos de previsdo de ruido sdo importantes ferramentas no projeto de turbinas
eoblicas mais silenciosas para a construcao de sistemas com impacto ambiental reduzido.
Em virtude do baixo custo computacional, os modelos semiempiricos séo interessantes
para estudos preliminares de ruido e de rotinas de otimizacao de aerofdlios. O ruido
gerado pelo escoamento turbulento em aerofélios é significante tanto para aeronaves
quanto para aerogeradores e a principal fonte de ruido ocorre devido a interacao do
escoamento turbulento com o bordo de fuga. Neste trabalho, foi conduzida a analise de
modelos semiempiricos de previsao do ruido gerado pela interacdo da camada limite
turbulenta com o bordo de fuga do aerofélio. O objetivo principal € comparar os modelos
em diferentes estudos de caso quanto a acuracia . Foram analisados os modelos de
Brooks, Pope e Marcolini - BPM, o modelo TNO do instituto Netherlands Organization
for Applied Scientific Research e o modelo de LEE (2018). Os parametros da camada
limite, entradas para os modelos aeroacusticos, foram obtidos com o programa XFOIL.
Os resultados apresentaram boa concordancia com as implementag¢des encontradas na
literatura. Casos com diferentes geometrias e regimes de escoamento foram analisados
com aerofélios aplicados em aerogeradores. Também foram realizadas comparagdes
com dados experimentais, quando disponiveis. A sensibilidade dos modelos a variagdes

nos parametros de entrada também € discutida.

Palavras-chave: Ruido de bordo de fuga. Previsao de Ruido. Aeroacustica.



ABSTRACT

Wind turbines are called clean energy sources due to the low emission of gases that
causes global warming during operation. However, wind turbine farms are noisy systems
and need to be located far from populated areas. Therefore, wind turbine noise prediction
models are relevant tools in the design of quieter wind turbines, to achieve systems
with reduced environmental impact. Due to their low computation cost, semi-empirical
noise prediction methods are attractive for coupling with optimization routines and
for preliminary noise studies. Noise generated by the turbulent flow around airfoils
is significant in both aircraft and wind turbine applications and the most significant
noise source is due to the turbulent flow interaction with the airfoil trailing edge. In
this work, an analysis of semi-empirical methods for predicting noise generated by
the airfoil turbulent boundary layer was conducted. The main objective is to compare
models in different case studies in terms of accuracy. Results from the Brooks, Pope and
Marcolini (BPM) method, the TNO model from the TNO Institute of Applied Physics in
the Netherlands and Lee (2018) model are discussed. The boundary layer parameters
are inputs to the aeroacoustics models and were obtained from the XFOIL program. The
results presented good agreement with other implementations in the literature.Cases
with different geometries and flow regimes were analyzed with airfoils applied in wind
turbines. Comparisons with experimental data, when available, are also presented. The

sensitivity of the models to variations in the input parameters is also discussed.

Keywords: Trailing-edge Noise. Noise Prediction. Aeroacoustics.
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1 INTRODUGAO

O Relatério sobre a Lacuna de Producao, desenvolvido pela Organizacao das
Nacdes Unidas (ONU) e por institutos de pesquisa, mostra que os paises devem reduzir
a producgao de combustiveis, como carvao, petrdleo e gas, para que o aquecimento
global seja mantido em 1.5°C nos proximos dez anos. Para evitar as consequéncias da
mudanca climatica, que incluem incéndios florestais, enchentes e secas, € necessario
que sejam implementadas alternativas energéticas com baixa emissdo de gases que
causam o aquecimento do planeta (UNITED NATIONS ENVIRONMENT PROGRAMME
- UNEP, 2020).

Entre essas alternativas, estdo as fontes de energia renovaveis, tal como a
energia edlica, onde a geracao de energia em larga escala é realizada por meio dos
parques eolicos em terra ou em parques offshore, onde ha presenca de ventos intensos.
O Brasil possui um grande potencial de geracao desse tipo de energia, de acordo
com a Associacao Brasileira de Energia Eodlica (ABEEOlica), e pode gerar até 500
gigawatts, quantidade trés vezes maior do que a demanda de energia no ano de 2019
(ZAPAROLLI, 2019).

Em junho de 2021, a capacidade instalada de energia edlica no Brasil atingiu
19 gigawatts, com total de 726 parques edlicos e cerca de 8500 aerogeradores, que
produziram, no ano anterior, energia suficiente para suprir 28.8 milhées de casas
mensalmente. Em momentos de ventos favoraveis, esses sistemas chegaram a fornecer
17% do total de energia do pais. Com um territério propicio para esse tipo de energia,
o Brasil foi, em 2020, o terceiro pais que mais instalou energia edlica no mundo, de
acordo com a Associacéo Brasileira de Energia Eélica (ABEEOLICA, 2021).

Os parques edlicos precisam estar localizados em areas distantes da
populacdo, tendo em vista a geragdo de ruido desses sistemas. Por conta disso,
em 2018, a Organizacdo Mundial da Saude recomendou nas Diretrizes de Ruido
Ambiental para a Regido Europeia, que o ruido de turbinas edlicas fosse limitado a
nivel de pressao sonora dia-noite de 45 dB (WHO, 2018). Em consequéncia, modelos
numéricos de previsdo de ruido sédo importantes ferramentas para a analise de impacto,
para desenvolver aerogeradores mais silenciosas e estudar métodos de mitigacao de

ruido.
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Nas ultimas décadas, diversos modelos de previsdo de ruido foram
implementados. Brooks, Pope e Marcolini (BPM, 1989) modelaram o BPM, um dos
primeiros encontrados na literatura. Esse modelo, baseado em testes experimentais,
identifica as principais fontes de ruido gerado pela camada limite do aerofélio e calcula
o nivel de pressao sonora resultante desses fendmenos.

Devido a significativa fonte de ruido localizada no bordo de fuga do aerofdlio,
por conta da camada limite turbulenta, foram desenvolvidos modelos que focaram nessa
fonte de ruido, como o modelo apresentado por Blake (1986) apud Lau et al. (2017).
denominado TNO, desenvolvido na Organiza¢do Holandesa para Pesquisa Cientifica
Aplicada TNO'. Em estudo mais recente, modelos empiricos de espectro de pressio
na parede, para ruido de bordo de fuga, foram apresentados no trabalho de Lee e
Shum (2019) para verificar a proximidade dos espectros com os dados experimentais.

Propbs-se, portanto, este trabalho com o objetivo de implementar tais modelos
para a analise de ruido, com a utilizagdo de aerofélios comumente aplicados em
turbinas edlicas. A comparacao com dados experimentais e com a implementacao de
outros autores é realizada para a validacao desses modelos. Também séao realizados

testes para diferentes geometrias e regimes de escoamento.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Implementar e analisar diferentes modelos empiricos e semiempiricos a fim de

prever o ruido de bordo de fuga de aerofélios.

1.1.2 Objetivos Especificos

+ Avaliar a sensibilidade dos modelos aos parametros de entrada;

» Obter espectros de ruido para diferentes tipos de aerofélios e regimes de
escoamento;

» Validar os resultados numéricos por meio de comparacdo com resultados

experimentais.

' Do holandés: Nederlandse Organisatie voor Toegepast Natuurwetenschappelijk Onderzoek (TNO).
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo, serdo apresentados conceitos de acustica e 0s mecanismos
de geracao de ruido de aerofélio. Para a previsao desse ruido, serdo apresentados os
modelos analisados neste trabalho, sdo eles: modelo BPM, modelo TNO e o modelo
de Lee (2018). Serao também apresentados alguns tipos de aerofélios utilizados em

pas de aerogeradores.

2.1 CONCEITOS DE ACUSTICA

O som é uma perturbacao fisica produzida em um meio por uma fonte. Quando
o som interfere nas atividades das pessoas, causa mal estar, desconforto ou até mesmo
causa danos a audigao, é chamado de ruido. No setor aeroespacial, o problema do
ruido consiste na emissao sonora (fonte), a propagacao na atmosfera, interacao com o
solo e obstaculos e o efeito nas pessoas, comunidades vizinhas e trabalhadores, que
séo os receptores desse ruido (RUIJGROK, 1993).

O movimento das particulas do meio devido a propagacao das ondas sonoras
causa perturbacao local da pressao. O valor instantaneo da flutuacao de pressao, em
relacdo a pressao média ambiente, p/, € chamado de pressao sonora. O tom puro,
representado na Figura 1-a, ocorre em uma unica frequéncia f, com periodo 7'=1/f
e amplitude A,. Portanto, no tom puro, a variacdo da pressao sonora possui forma
senoidal, conhecido como movimento harménico. Além disso, a pressao sonora pode
ser expressa como uma fungéo do tempo ¢ e da distancia medida a partir do centro da

fonte r. Dessa forma, p’ é descrita pela Equacédo 1 (RUIJGROK, 1993).

p(rt) = %cas w(t —r/v) (1)

Na Equacédo 1, w = 27 f é a frequéncia angular e v a velocidade de propagacao
da onda. A pressao eficaz p. (Equacao 2) é a raiz quadrada média da pressao sonora
instantanea em um periodo 7' (RUIJGROK, 1993).
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po= |3 [ wiordl @

Na Figura 1-b é representado o espectro do tom puro, onde a pressao eficaz é
dada em funcéo da frequéncia. Entretanto, os sons emitidos por fontes reais possuem
diversas frequéncias, com formas de ondas que remetem a Figura 2-a. Nesses casos,
€ necessario realizar a transformada de Fourier para obter espectros como o da Figura
2-b (BISTAFA, 2006). A transformada de Fourier de uma fungéo f(t¢) é dada pela integral
da Equacao 3 (LATHI, 2007).

P = 0} = [ " fe e 3)

Figura 1 — Forma de onda (a) e espectro (b) do tom puro

P 0 Peﬁcaz Ap
h
AD
Tempo ol Frequéncia
T
-— i >
(a) (b)

Fonte: adaptado de Bistafa (2006, p. 20).
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Figura 2 — Forma de onda (a) e espectro (b) de um ruido

AP p eficaz

Tempo Frequéncia

(a) (b)
Fonte: adaptado de Bistafa (2006, p.20).

Por conta da ampla faixa da pressao sonora, envolvendo significativas variacdes
de ordem de grandeza, como mostrado nos exemplos de sons e ruidos conhecidos da
Figura 3, a escala logaritmica em decibéis (dB) é adotada (BISTAFA, 2006).

Figura 3 — Press@es sonoras e fontes geradoras dos sons

p (Pa) \Lp (dB)
o 1 140
” 1 120
; 1 100
10" -
102 bY
103 | 4
- 20
105 U

Fonte: Bistafa (2006).

Do quadrado da presséao efetiva, obtém-se o nivel de pressao sonora (NPS)

com a Equacéo 4, sendo p, = 2 - 10~ Pa a presséo de referéncia (RUIJGROK, 1993).
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p?
NPS =10 log —5 (4)
Dy

Nos instrumentos de medicao de nivel de pressao sonora, um valor representa
uma faixa de frequéncias com o filtro passa-banda, geralmente os filtros de 1/n oitava.
A banda de 1/n de oitava é caracterizada pela largura de banda Af = f, — f;, sendo
f, = 2'/?7f. a frequéncia superior, f; = 2-'/>" f, a frequéncia inferior da banda, f. a
frequéncia central e f.,,, = 2'/"f., a frequéncia central adjacente (BISTAFA, 2006). A

Tabela 1 apresenta as frequéncias centrais e as frequéncias de corte para as bandas

de 1/3 de oitava.

Tabela 1 — Frequéncias inferiores, centrais e superiores das bandas de 1/3 de oitava

Bandas de 1/3 de oitava

f.[Hz] | f.[Hz] | f.[HZ]
88.7 100 103
103 125 141
141 169 177
177 200 224
224 250 283
283 315 354
354 400 445
445 500 566
566 630 707
707 800 887
887 1000 1130
1130 1250 1414
1414 1600 1770
1770 2000 2240
2240 2500 2830
2830 3150 3540
3540 4000 4450
4450 5000 5660
5660 6300 7070
7070 8000 8870
8870 10000 11300
11300 12500 14140
14140 16000 17700
17700 20000 22400
22400 25000 28300
28300 31500 35400
35400 40000 44500

Fonte: adaptado de Hayes e Lamers (1967, p. 10).
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2.2 GERACAO DE RUIDO EM AEROFOLIOS

No escoamento de fluido sobre uma superficie sélida, como ocorre numa sec¢ao
de aerofdlio em um tunel de vento, o escoamento atinge a superficie com velocidade U...
Sobre a superficie, a regiao do escoamento logo na interface sélido-ar é influenciada
pelas for¢cas devido a tensdes cisalhantes, formando a camada limite. Essas forgas
retardam o ar de forma que a velocidade na superficie é igual a zero. Esse fendmeno
€ representado graficamente na Figura 4. Observa-se que, conforme o escoamento
avancga, a espessura da camada de escoamento afetado pela presenca da parede
aumenta, ou seja, a espessura da camada limite, representada por §, aumenta. No
escoamento laminar, o movimento do fluido é ordenado. Quando ha transi¢gdo do
escoamento laminar para turbulento, hd aumento da espessura da camada limite pelo

aumento da difusao de quantidade de movimento nessa regido (FREIRE, 2012).

Figura 4 — Representacao dos perfis de velocidade na regido da camada limite

o= )= -— )= s ) e =—— -— U
- i
—
v — .
- { |
- P —— | Camada

) — { 4/ / | Limite
] < 7 7 7 |
’ 7 |

’ 7

/ 4
1

Fonte: adaptado de Freire (2012, p. 10).

A espessura da camada limite § consiste na distancia da superficie onde a
velocidade do escoamento é de até u ~ 0.99U.. A regido onde a velocidade € de 99%
da velocidade do escoamento livre é chamada de borda da camada limite. A presenca
da camada limite reduz a velocidade do escoamento nessa regiao, reduzindo também
o fluxo de massa e o fluxo de quantidade de movimento. A espessura de deslocamento
0* (Equacéo 5, sendo i, 0 eixo na direcao perpendicular a superficie) é a distancia
em que a superficie deve ser movida, gerando uma reducéao de area, de forma que o
escoamento sem camada limite (com velocidade U.), teria 0 mesmo fluxo de massa do

gue o escoamento com camada limite. De modo andlogo, a espessura de quantidade
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de movimento # (Equacéo 6) é a distancia em que a superficie seria movida para que o
escoamento apresente o mesmo fluxo de quantidade de movimento que o escoamento
com camada limite (FOX; MCDONALD; PRITCHARD, 2004).

J u
- | (1—@) s 5)
g u u
:/o @(l—@>dy2 (6)

O ruido gerado na interacdo de escoamento de ar com o o perfil aerodinamico é
chamado de ruido proéprio do aerofélio. Brooks, Pope e Marcolini (1989) estudaram cinco
principais fendbmenos que sao fontes de ruido de aerofélio, sdo eles: a camada limite
turbulenta no bordo de fuga, a separagdo da camada limite e stall, o desprendimento
de vortices devido as instabilidades da camada limite laminar, o desprendimento de
vortices devido a bordos de fuga com espessura e 0 escoamento turbulento de vortices
perto das pontas das pas. Esses mecanismos sao representados na Figura 5.

Segundo Brooks, Pope e Marcolini (1989), para escoamentos com alto numero
de Reynolds, a camada limite turbulenta é predominante na superficie do aerofélio e o
ruido mais significante é devido a interacao do escoamento com o bordo de fuga. Para
baixos numeros de Reynolds, a camada limite € laminar, e o ruido se da devido ao
espalhamento de vortices no bordo de fuga. Ja para angulos de ataque maiores do que
zero, a geracao de ruido ocorre pela separacdao do escoamento no bordo de fuga. Caso
0 angulo de ataque seja suficientemente alto, a separacado da camada limite resulta em
stall que emite ruido de baixa frequéncia. Existem também os aerofdlios com bordo
de fuga com espessura, nesses casos, a separac¢ao do escoamento no bordo de fuga
resulta em ruido por desprendimento de voértices. Por Gltimo, na ponta de pas e asas,

os vértices gerados na ponta sdo responsaveis pela geracao de ruido.
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Figura 5 — Fenémenos de geracao de ruido em aerofdlio

Camada limite turbulenta (I'Jarqada limite Desprendimento
Bordo de fuga _Egteira aminar de vértices
—_— Ondas de
instabilidade
Ruido de bordo de fuga devido a Ruido devido ao desprendimento de vortices
camada limite turbulenta da camada limite laminar

Separacéo da Bordo de fuga com espessura

Aercamada limite ’“‘“‘\Aﬁ_
Aerofélio ==
Desprendimento de vértices

KSEParaGé" de larga escala  Ryjdo de desprendimento de vértices devido
ao bordo de fuga com espessura

T A
AerofélicH = @}3\
S Aerofélio da
T Q(\r:" - ponta da pa
—

Vortice de poDlﬁ

Ruido de vortices de ponta

Ruido de separacéo e stall

Fonte: adaptado de Brooks et al. (1989, p. 02).

A geragéao de ruido no bordo de fuga de aerofélios devido a camada limite
turbulenta, se caracteriza como a fonte mais significativa de ruido de aerofélio em
pequenos a moderados angulos de ataque (LAU et al., 2017). Segundo Oerlemans
et al. (2007) apud Doolan et al. (2012), esse mecanismo é responsavel pela maior
contribuicdo do ruido em turbinas eélicas acima de 300 Hz, boa parte do ruido de asas
de aeronaves (LOCKARD e LILLEY, 2004 apud DOOLAN et al., 2012) e de hélices
(PETERSON e AMIET, 1982 apud DOOLAN et al., 2012).

2.3 MODELOS DE PREVISAO DE RUIDO DE AEROFOLIO

Essa secédo apresenta aspectos gerais dos modelos de previsao de ruido BPM,

TNO e Lee (2018). A formulacdo matematica detalhada é apresentada no capitulo 3.

2.3.1 O modelo de Brooks, Pope e Marcolini (BPM)

Segundo Lee et al. (2021), o BPM é um dos modelos mais populares utilizados
para previsao de ruido de bordo de fuga. Desenvolvido por Brooks, Pope e Marcolini
(1989), € baseado em testes acusticos e aerodindmicos realizados em tunel de
vento com sec¢des do aerofdlio simétrico NACA0012 de diferentes tamanhos. Os
parametros da camada limite: espessura, espessura de deslocamento e espessura

de quantidade de movimento, sao obtidos por relacées empiricas que dependem do
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nuamero de Reynolds, angulo de ataque e corda do aerofdlio. Os dados experimentais
sao normalizados e os parametros da camada limite aproximados por ajuste de curvas.
As expressodes resultantes séo utilizadas para o calculo desses parametros.

Para os resultados acusticos, foram obtidos espectros em diferentes angulos
de ataque e velocidades. A partir desses espectros, apresentados em bandas de 1/3
de oitava, sdo desenvolvidas as leis de escala e sdo definidas as relagdes de previsao
de nivel de pressao sonora para a geracao de ruido de camada limite turbulenta no
bordo de fuga. Brooks, Pope e Marcolini (1989) atribui a melhor convergéncia desse
tipo de aproximagao com dados experimentais a correta escala de dependéncia do

nivel de pressao sonora com a quinta poténcia da velocidade.

2.3.2 O modelo da Netherlands Organisation for Applied Scientific Research
(TNO)

O TNO é um modelo semiempirico, utilizado para previsao de ruido de bordo
de fuga. Foi desenvolvido por Blake (1986) apud Lau et al. (2017) no instituto TNO,
na Holanda. Segundo Lau et al. (2017), o modelo € rapido para obter resultados e
potencialmente mais preciso que os modelos empiricos. Ao invés de utilizar leis de
escala e ajustes de curva como o BPM, o TNO expressa o efeito das flutuacoes de
pressdo devido a camada limite turbulenta na regidao do bordo de fuga (LEE et al.,
2021).

Para a previsao acustica, sdo necessarios os parametros da camada limite.
No trabalho de Lau et al. (2017), esses parametros sdo dados pelos codigos EDDYBL
(WILCOX, 2000) e XFOIL (DRELA; GILES, 1987). J& solu¢gbes mais modernas envolvem
simulag¢des do escoamento com dindmica dos fluidos computacional (CFD, do inglés

Computational Fluid Dynamics).

2.3.3 Modelo de Lee (2018)

O modelo de Lee (2018), utiliza coeficientes empiricos para o calculo do
espectro da pressao na superficie. Esse espectro € valido para escoamentos com
gradientes de pressao nulos e ndo nulos. O trabalho de Lee e Shum (2019) mostrou
que o modelo apresenta a melhor aproximagado aos dados experimentais, quando
comparado com outros modelos empiricos de espectro de pressédo na superficie

desenvolvidos até o momento.
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2.4 AEROFOLIOS EM AEROGERADORES

As pés de turbinas edlicas devem aproveitar as forgas aerodindmicas de modo
eficiente para que a energia seja gerada. Para isso, sdo utilizados aerofélios com
alta eficiéncia aerodindmica. Para garantir a robustez da estrutura, sdo empregados
aerofdlios que possibilitem que a pa resista as grandes cargas de flexdo que sao
submetidas (GAO et al., 2015).

Os aerofdlios DU9I6W 180, AHI3W 174, NACA635618 e DUITIW 300 séo
frequentemente encontrados na secao média de pas de turbinas edlicas. O DU961W 180
possui espessura de 18% da corda e foi projetado em 1996 na Universidade Técnica de
Delft, na Holanda. O AH93W 174 tem espessura de 17.4% da corda e foi desenvolvido
em 1993 na Universidade de Stuttgart, na Alemanha. Ja o NAC A635618 ( espessura
de 18% da corda) foi desenvolvido na década de 1950 pelo Comité Nacional para
Aconselhamento sobre Aeronautica (NACA, do inglés National Advisory Committee for
Aeronautics), nos Estados Unidos. Assim como o DU96W180, o DU97IV 300 também foi
desenvolvido na Universidade Técnica de Delft, porém em 1997. Esse aerofdlio possui
espessura de 30% da corda e é utilizado nas pas mais atuais (PECHLIVANOGLOU,
2013). As coordenadas dos aerofdlios citados e seus perfis podem ser visualizados na
Figura 6.

Figura 6 — Aerofélios DU96W 180, AH93W 174, NAC A633618 e DU9TIW 300

Coordenadas dos Aerofdlios

—DuU9W180 DU97W300 —AH93W174 —NACAG33618
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Fonte: adaptado de Pechlivanoglou (2013, p. 46).
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3 METODO

A seguir sera apresentada a metodologia empregada neste trabalho. A
implementacdo dos modelos de previsdo de ruido foi realizada em linguagem de
programacgao Python seguindo o processo geral resumido no fluxograma da Figura 7. A

construcao detalhada dos modelos serd abordada nas secdes seguintes.

Figura 7 — Fluxograma geral da implementacdo dos modelos de previsao de ruido

Parametros de
Entrada

l

Calculo dos
parémetros da
camada limite com
o XFOIL

l

Calculo do NPS
em bandas de 1/3
de oitava com o
modelo de
previsdo de ruido

l

Saida do codigo:
NPS em fungéao
da frequéncia

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Os dados de saida dos codigos foram analisados utilizando o software Excel.
Os modelos implementados foram validados com resultados encontrados na literatura.
Para o modelo BPM, os resultados do método implementado foram comparados com
os resultados do trabalho de Brooks, Pope e Marcolini (1989), que utiliza o aerofdlio
NAC A0012. Para a validacao do TNO, foram utilizados os resultados do trabalho de
Bertagnolio (2008) e os resultados obtidos com o programa NAFNOISE (MORIARTY,
2005), com o aerofdlio NAC A0015. O NAFNOISE é um programa escrito em linguagem

Fortran, desenvolvido no Laboratério Nacional de Energias Renovaveis dos Estados
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Unidos (NREL, do inglés National Renewable Energy Laboratory). O programa utiliza o
método TNO para previsao de ruido de bordo de fuga e é disponibilizado no site da
instituicdo para download (NATIONAL RENEWABLE ENERGY LABORATORY, 2005).
Ja para o modelo de Lee (2018) os resultados de Lee e Shum (2019) foram utilizados,
para o NACA0012.

Apds a validacdo, os modelos foram aplicados em estudos de casos com
regimes de escoamento e geometrias diferentes para o aerofdlio NAC A0012 a fim
de avaliar a sensibilidade dos modelos aos parametros de entrada. Também foram
analisados os aerofdlios aplicados em aerogeradores apresentados na segéo 2.4,
sao eles: DU96IW 180, AHI3W 174, NAC A635618 e DU97W 300. Como haviam dados
experimentais disponiveis para o aerofdlio DU961/180, a proximidade dos modelos

com esses dados foi analisada.

3.1 CALCULO DOS PARAMETROS DA CAMADA LIMITE

Para o calculo dos parametros da camada limite necessarios para os modelos,
foi elaborado um cédigo em linguagem de programacao Python acoplado com o
programa XFOIL (DRELA; GILES, 1987). O XFOIL é um programa de analise de
aerofélios submetidos a escoamentos subsdnicos através do método dos painéis. Os

dados de entrada da Tabela 2 sdo necessarios.

Tabela 2 — Entradas para o calculo dos parametros da camada limite pelo XFOIL

Entrada Xfoil Descricao
Aerofdlio Nome do aerofdlio
c corda [m]
o Angulo de ataque [graus]
R, Numero de Reynolds
M Numero de Mach
itrip itrip = 0 transicao livre, itrip = 1 transi¢ao forgada
Tir.89 Coordenada z/c da transi¢ao forgada no lado de sucgéao
Tty pS Coordenada z/c da transi¢do forgada no lado de presséao

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

O XFOIL fornece como saida um arquivo de texto com os dados da cada limite
em funcéo da posi¢éao na corda. Cada linha do arquivo corresponde a uma posi¢ao z/c,

comegando em z/c = 1 (bordo de fuga) até =/c = 0 (bordo de ataque), pelo lado de
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succao e depois de x/c = 0 até z/c = 1, pelo lado de pressdo. O numero escolhido
de pontos sobre a superficie do aerofdlio foi de N = 160. O cédigo Python extrai os
dados de saida no bordo de fuga do aerofdlio, que corresponde a posi¢ao situada em
99% da corda. Os parametros extraidos diretamente do XFOIL s&o: a espessura de
deslocamento ¢*, a espessura da quantidade de movimento ¢, a velocidade na borda
da camada limite U., o coeficiente de atrito C'; e o coeficiente de pressdo C,,. Ja para o
célculo da espessura da camada limite, utiliza-se a correlagdo empirica apresentada
na Equacgao 7 (LEE; SHUM, 2019).

1.72 .
5—(9(3.15+M—_1)+5 (7)

A pressao local é calculada a partir do coeficiente de presséo C, (Equagéo 8)
(ANDERSON; GRAHAM; WILLIAMS, 2017). A Figura 8 exemplifica o arquivo de saida
do XFOIL. Os dados referentes ao lado de succ¢ao (Figura 8-A) e os dados referentes
ao lado de pressao (Figura 8-B) sao utilizados para o calculo do gradiente de presséo.
O gradiente de pressao no bordo de fuga, no lado de succéo, foi aproximado pela
Equacédo 9 e para o lado de pressao, foi aproximado com a Equacéao 10, utilizando
diferencas finitas. A diferenca nessas equacgdes deve-se a forma em que os dados séo
organizados no arquivo de saida, como mostrado na Figura 8. Nessas equacoes, i €
o indice do ponto que corresponde a coordenada em 99% da corda, onde se deseja
calcular o gradiente de pressédo. De modo geral, o fluxograma do algoritmo é visualizado

no fluxograma da Figura 9.

1
P = §PUECp,¢ + Py (8)
dpss _ APgg _ Piss — Piyiss 9)
dx Axgs  Tigs — Tit1,9

dpps _ APps _ Pips — Pi1ps

(10)

dx Arps  Tips — Ti—1,ps



Figura 8 — Exemplo da estrutura do arquivo de saida do XFOIL
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Figura 9 — Fluxograma de funcionamento do cédigo para célculo dos parametros da
camada limite
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).

3.2 IMPLEMENTAGAO DOS MODELOS DE PREVISAO DE RUIDO

3.21 BPM

A seguir, sera detalhada a implementacdo do modelo BPM a partir dos
parametros da camada limite obtidos no XFOIL. O calculo desses parametros a
partir das equacdes empiricas encontradas no trabalho de Brooks, Pope e Marcolini
(1989) sera abordado nos resultados e podem ser consultadas na referéncia. A Tabela
3 resume os parametros de entrada necessarios para o método. Os angulos do
observador 0. e ¢. sdo dados a partir do sistema de coordenadas definido na Figura
10.
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Figura 10 — Sistemas de coordenadas

—

. Bordo de Fuga

Observador

Y1

Y3

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Tabela 3 — Dados de entrada do modelo BPM

Entrada Descricao
Uso Velocidade do escoamento livre [m/s]
v Viscosidade cinematica [m#/s]
M Numero de Mach de escoamento livre
Aerofdblio Nome do aerofdlio
c Corda [m]
L Envergadura [m]
o Angulo de ataque [graus]
itrip itrip = 0 transicao livre,itrip = 1 transi¢do forcada
Tir.99 Coordenada z/c da transi¢ao forgada no lado de sucgéao
Tt pS Coordenada z/c da transi¢ao forgada no lado de presséao
0. Angulo do observador em relagéo a linha da corda [graus]
Oe Angulo do observador em relagao a linha da envergadura [graus]
R Distancia entre o bordo de fuga e o observador [m]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

O calculo do nivel de pressao sonora total, em bandas de 1/3 de oitava, é
realizado a partir da Equacédo 11. Nela, NPS, (Equacdo 12) € uma contribuicdo
associada ao aerofélio com angulo de ataque maior do que zero. N PSs (Equagéo 13),
€ o nivel de pressao sonora relacionado ao lado de succao e NPSp (Equacao 14) é
referente ao lado de pressao do aerofdlio. Nas Equacdes 12, 13 e 14, M € o nUmero

de Mach, Sts é o numero de Strouhal no lado de sucgéo e Stp no lado de presséo.
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St, e St, sdo nimeros de Strouhal de referéncia e D;, é a fungéo de diretividade. O
numero de Mach convectivo é aproximado por M. ~ 0.8M no trabalho de Brooks, Pope
e Marcolini (1989). Além disso, A é uma funcéo de forma que representa a forma do
espectro em bandas de 1/3 de oitava do ruido de bordo de fuga e B € a funcao de forma
para o ruido associado com o angulo de ataque. K, e K, sdo funcées de amplitude
e AK; é uma funcéo de ajuste de nivel para o lado de pressdo quando o angulo de
ataque é diferente de zero (BROOKS; POPE; MARCOLINI, 1989).

NPSq NPSg NPSp
NPSTOTAL = 10[09 (10 o + 10710 410 10 > (1 1)
55 LMDy, St
Se Olog( 72 ) 4 (St2> + Ky (12)
55 LMDy, Ste
Ss 009( i )+ (St1)+( | —3) (13)
* LM®D
NPSp = 10iog (%) +A(%) + (K1 — 3) + AK, (14)
1

Para obter os parametros das equacgdes 5, 6 e 7, inicialmente, calcula-se o
numero de Reynolds baseado na corda (Equacao 15).
R, = Ux¢ (15)

14

Com o XFOIL, realiza-se o calculo dos parametros da camada limite exibidos
na Tabela 4. Utiliza-se o nimero de Reynolds baseado na corda e os demais valores

como entrada, conforme descrito na segéo 3.2.
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Tabela 4 — Parametros da camada limite utlizados no método BPM

Parametro Descricao
do Espessura da camada limite com « = 0° [m]
5 Espessura de deslocamento da camada limite com a = 0° [m]
dp Espessura da camada limite no lado de pressao [m]
o, Espessura de deslocamento no lado de pressao [m]
o Espessura de deslocamento no lado de sucgéo [m]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Brooks, Pope e Marcolini (1989) propdem a fungéo de diretividade D,, (Equagéo
16), sendo o subscrito h referente ao limite de alta frequéncia de D, onde os nimeros

de onda acusticos sdo muito menores que a corda.

_ 2sen? (0./2) sen’¢.
(14 Mcosg,) [1+ (M — M,) cosb,]?

(16)

Dy ~

Os numeros de Strouhal de referéncia sdo calculados com as Equacdes 17 e
18 (BROOKS; POPE; MARCOLINI, 1989).

St; = 0.02M 0 (17)
1 (o < 1.33°)

Sty = Sty § 10°0054(e=139)%) (1 33° < o < 12.5°) (18)
472 (o < 12.5%)

A funcao empirica A (Equagéo 19) € resultado da interpolacdo de duas curvas
empiricas A,.;, (Equacéo 20) e A,... (Equacao 21). Nessas equacdes, a é dado pela
Equacao 22. Para o lado de presséo, St = St, = ch;/U e Styico = Sty. Para o lado de
succao, St = St = f6 /U e Stpico = (St1 + St2) /2. Como esses numeros de Strouhal
dependem da frequéncia f, tanto eles quando as fungdes que deles dependem devem

ser calculados para cada frequéncia do espectro que se deseja obter o nivel de presséao
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sonora, dentro de um lago de repeticao. Para o célculo de A, é necessario determinar
o fator de interpolacao Ar (Equacao 23) que é funcao do pardmetro aq definido na
Equacéo 24 em fungédo do numero de Reynolds baseado na corda (BROOKS; POPE;
MARCOLINI, 1989).

A= Amin (CL) + AR <a0) [Amaac ((l) - Amin ((l)} (1 9)
V/67.552 — 886.788a2 — 8.219 (a < 0.204)
Apin (@) = { —32.665a + 3.981 (0.204 < a < 0.244)  (20)

—142.795a® 4 103.656a* — 57.757a + 6.006  (0.244 < a)

V67552 — 836.788a2 — 8.219 (a < 0.13)
Aaz (@) = { —15.901a + 1.098 (0.13 < a < 0.321) (21)

—4.66943 + 3.491a2 — 16.699a + 1.149  (0.321 < q)

a =

log (Sft )' (22)

—20 — Amm (CL())

A = 23
i (GO) Amam ((lo) - Amzn (a0) ( )
0.57 (R, < 9.52-10%)
ap = —9.57- 1073 (R, — 8.57-10°)° + 1.13  (9.52-10* < R, < 857-10°)  (24)

1.13 (8.57-10° < R,)
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A funcao empirica B (Equacao 25) é resultado das interpolacéo de duas curvas
empiricas B,.;, (Equacao 26) e B,,... (Equagéo 27). Nessas, equacgdes, b é dado pela
Equacao 28. Para o calculo de B, € necessario determinar o fator de interpolagdo By
(Equagéo 29) que é funcao do parametro b, definido na Equacao 30 em fungéo do
numero de Reynolds baseado na corda (BROOKS; POPE; MARCOLINI, 1989).

B = Biin (b) + Br (bo) [Bmaz (b) — Buin (b)] (25)
V/16.888 — 886.7880% — 4.109 (b < 0.13)
Binin (b) = { —83.607b 4 8.138 (0.13<b<0.145)  (26)

—817.8100° + 355.2100% — 135.024b + 10.619  (0.145 < a)

V/16.888 — 886.7885% — 4.109 (b < 0.10)
Binaz (b) = § —31.330b + 1.854 (0.10 < b < 0.187) (27)

—80.5410° + 44.174b — 39.381b + 2.344  (0.187 < b)

—20 — B (bo)

Br, (by) = 2
f ( 0) Bmaz (bO) - Bmzn (b()) ( 9)
0.30 (R. < 9.52-10%)
bo = —4.48 - 1073 (R, — 8.57-10°) + 0.56 (9.52-10* < R, < 857-10°)  (30)

0.56 (8.57-10° < R.)
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A fungao K, é obtida a partir da Equacao 31 em funcéo de R.. JA AK; é obtida
com a Equacgao 32 em funcdo do numero de Reynolds baseado na espessura de
deslocamento no lado de presséo R;: = 6,;U/v. Por fim, K, é calculada com a Equagao
33 em funcgéo dos parametros v (Equacao 34) e 5 (Equacao 35) que dependem do
nuamero de Mach (BROOKS; POPE; MARCOLINI, 1989).

—4.31log (R.) +156.3 (R, < 2.47-10%)

Ki = —9log (R,) + 181.6 (2.47-10° < R, < 8- 10%) (31)
128.5 (8-10° < R.)
o [1.43l0g(Rs:) — 5.29]  (Rs: < 5000
0 (5000 < Rs;)
—1000 (v <70 —7)
Ko=Ki+ 9B = (B/7)a—7)?2+6 (w—7<a<vw+7) (33)
~12 (o +7<a)
v = 27.094M + 3.31 Yo = 23.43M + 4.651 (34)
B =T72.65M +10.74 By = —34.19M — 13.82 (35)

Para melhor visualizagdo do algoritmo do método, foi elaborado o fluxograma

da Figura 11.
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Figura 11 — Fluxograma do algoritmo do método BPM
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17 Saida do cédigo:
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NPS .2 de 1/3 de oitava

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

3.22 TNO

A seguir, sera detalhada a implementacdo do modelo TNO a partir dos
parametros da camada limite obtidos no XFOIL. A Tabela 5 resume os parametros de
entrada necessarios para o método. Para a implementacgéao, foi consultado o programa
NAFNOISE (MORIARTY, 2005). Assim como no NAFNOISE, neste trabalho as integrais
do modelo TNO foram resolvidas utilizando a quadratura de Gauss—Kronrod, que

apresentou melhores resultados.



Tabela 5 — Dados de entrada do modelo TNO
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Parametro Descricao
Uso Velocidade do escoamento livre [m/s]
v Viscosidade cinematica [m?/s]
Poo Densidade do escoamento livre [kg/m3]
M Numero de Mach de escoamento livre
Re Numero de Reynolds
Aerofolio Nome do aerofdlio
c Corda [m]
L Envergadura [m]
o Angulo de ataque [graus]
itrip itrip = 0 transicao livre, itrip = 1 transicao forcada
Tir.S9 Coordenada z/c da transicao forcada no lado de sucgéo
Tty PS Coordenada z/c da transicéo forcada no lado de pressao
0. Angulo do observador em relagdo a linha da corda [graus]
Oe Angulo do observador em relacdo a linha da envergadura [graus]
R Distancia entre o bordo de fuga e o observador [m]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

No método TNO, a Equacéo 36 descreve o espectro das flutuagdes de pressao
na superficie do aerofdlio. Nela, k1, k» € k3 sdo as componentes do vetor de numero de
onda k = (ky, k2, k3), Lo € 0 comprimento da escala integral, @3 é a média do quadrado
da flutuagao de velocidade vertical, U; é a velocidade média na diregdo do escoamento,
d,y € 0 espectro normalizado das flutuagbes de velocidade e ®,, € 0 espectro de eixo
mével (do inglés, moving axis spectrum), que descreve como $,, é distorcido pela
geracao e destruicao de vértices durante a conveccao no bordo de fuga. O subscrito
1 refere-se a direcao do escoamento livre, o subscrito 2 a direcdo vertical, e 3 € na
direcdo da envergadura do aerofdlio, de acordo com o sistema de coordenadas da
Figura 10 (KAMRUZZAMAN; LUTZ; KRAMER, 2014).

o (ki
o, =4p (36)

o dUl(Zﬁ) ? —2lk

dys

Primeiramente, deve-se obter os dados da camada limite no bordo de fuga

(Tabela 6) pelo XFOIL como detalhado na sec¢éo 3.2.
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Tabela 6 — Parametros da camada limite utlizados no método TNO

Parametro Descricao
dp Espessura da camada limite no lado de presséo [m]
s Espessura da camada limite no lado de sucg¢éo [m]
Uep Velocidade na borda da camada limite, lado de presséo [m/s]
Ue.s Velocidade na borda da camada limite, lado de succ¢ao [m/s]
Crp Coeficiente de atrito, lado de pressdo
Ct.s Coeficiente de atrito, lado de sucgao

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

A integral da Equacao 36 € realizada em relagdo a variavel y,, dentro do
intervalo [0, §]. Nessa integragéo calcula-se o comprimento integral de escala com
a Equacéo 37, sendo a constante de Von Karman « = 0.41 (KAMRUZZAMAN;
LUTZ; KRAMER, 2014). Nessa equacao, os parametros a € b sao iguais a 1 para
os autores Kamruzzaman, Lutz e Kramer (2014) e Bertagnolio (2011), entretanto, na
implementacéo do programa NAFNOISE foram encontrados os valoresde a = 1.3 e

b = 0.25. Nos resultados, serdo explorados casos com variagcao nesses parametros.

0.085 K2
_ 7
Ly=a 0 tanh (b 0.085(5> (37)

Para o célculo de u3 (Equagao 38), utiliza-se a constante C), = 0.09 e a
constante empirica ay como 0.35 para o lado de pressédo e 0.45 para o lado de
sucgao. A derivada da funcao de velocidade, apresentada na férmula, € obtida a partir
da Equacéo 39 para o perfil de velocidade utilizando a lei de Cole na superficie, dada
por Hinze (1959) apud Bertagnolio (2011). A derivagdo em relagéo a variavel y, resulta
no cisalhamento médio da Equacao 40. Nessas equacodes, u* é a velocidade de friccao
(Equacéo 41), U, é a velocidade na borda da camada limite (obtida no XFOIL) e W (y2)
€ a funcao de esteira (Equacéao 42) (BERTAGNOLIO, 2011).

(,.@Lz . duy %)2
_9 ag - dy2  Oyz (38)
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Us(ys) = u* an <“*Vy?) 4554+ %W (12) (S— A <“5) _ 5.5)1 (39)

dUl(yQ) 1 Ue 1 u*o ™ Y2
=u"|— — — =1 — — — 4
dys Ko u* K v 5 20 " < ) ) (40)
u* =U, ﬂ (41)
2
s (T2
W =1-—cos ( 5 > (42)

A seguinte relacdo para o calculo do espectro de eixo mével é utilizada
(Equacéao 43), sendo a velocidade convectiva definida como U, = 0.7U;(y2). No espectro
da Equacao 44, tém se que k3 = 0 e 0 numero de onda associado as grandes escalas
da turbuléncia k. = 0.7468L,*. Na Equagao 45, S(w) representa a densidade espectral
de poténcia da pressdao em campo distante (BERTAGNOLIO, 2011). No calculo de S(w),
é realizada a integragdo em relagdo a componente k; no intervalo [0, ]{%], de acordo
com o NAFNOISE (MORIARTY, 2005). Finalmente, para o célculo do nivel de presséo
sonora, utiliza-se a Equagéo 46, com P,.; = 2-10~° Pa (BERTAGNOLIO, 2011).

L2 (w-Ucky)?
P, = Ly e T 0.0025U2
0.05U./7

4 (k1/ke)® + (ks/ke)*

" OTR2 [1+ (ky ) + (ks k)27 @

(1)22

L T w

—c0 Cokl
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2S5 (w)d
NPS = 10log | 22 (46)
Pref
Para o céalculo em bandas de 1/3 de oitava, é utilizado um vetor com as
frequéncias centrais como frequéncias de entrada para 0 modelo e aplica-se a Equacéo

47. Para melhor visualizacao da implementacdo do método, foi elaborado o fluxograma

da Figura 12.
1/3 1
NPSij3=NPS+10log | f* [ V21/3 — (47)
\/21/3
Figura 12 — Fluxograma da implementagéo do modelo TNO
1
Célculo dos 2 3
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Entrada * camada limite: ? de integragdo: *  de onda: lado de
&p, s, Ue,, a=0 e b= 10w/(Mc,) sucgdo o, = 0.45
Ue., Cf,, Cf. E
J w
B,k
L coky
7 6 5 l
Integragéo no numero calculo NPS; em célculo de u™, L,, W, = .
deonda:ladode < bandasde1/3de < U, dU,/dy, ke, uz2 € 'T;ﬁgrzga;’ui;;g?
pressao q, = 0.35 oitava D, e D,
5 S [dU ()]
-l[fJ (,—‘,) / Lg{l.z; [(I—WZ]] (I)QQX(I),,,rf_jkl'n"(f;ljg
ki +k3) Jo dya
£ o Saida do codigo:
Repetir passos 4 e 5 Calculo NPS; em 10 :
para o lado de bandas de 1/3 de Calculo NPSiora ::?f;lggbsir:g\?:
presséo oitava

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

3.2.3 Lee (2018)

A seguir, sera detalhada a implementacdo do modelo de Lee (2018), que sera
referido como modelo de LEE neste trabalho, a partir dos parametros da camada limite
obtidos no XFOIL. A Tabela 7 resume os parametros de entrada necessarios para o

método.
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Tabela 7 — Dados de entrada do modelo de LEE

Parametro Descricao
Uso Velocidade de escoamento livre [m/s]
M., Numero de Mach de escoamento livre
R, Numero de Reynolds
Poo Densidade do escoamento livre [kg/m3]
v Viscosidade cinematica [m?/s]
Aerofdlio Nome do aerofdlio
c Corda [m]
L Envergadura [m]
a Angulo de ataque [graus]
itrip itrip = 0 transicao livre,itrip = 1 transicao forcada
Tir.89 Coordenada z/c da transi¢ao forgada no lado de sucgéao
Tty pS Coordenada z/c da transi¢ao forgada no lado de presséao
R Distancia do observador do bordo de fuga [m]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

A partir dos parametros da camada limite no bordo de fuga obtidos do XFOIL
(Tabela 8), é possivel calcular as seguintes quantidades necessarias para o método: a
tensao de cisalhamento parede 7, (Equacao 48), a velocidade de friccao .. (Equacéao
49), o parametro de Clauser §. (Equacgao 50), o parametro A (Equagéo 51) e a razédo
de escala de tempo Ry (Equacgao 52). Com disso, descreve-se 0 espectro de presséo
na superficie dado pela Equacéo 53. Nessa equacao, a € descrito pela Equacgéo 54, d
na Equacéao 55, e e na Equacéao 56, com II definido na Equacéo 57. Ja h* é dado na
Equacéo 58 e d* na Equacéao 59 (LEE; SHUM, 2019).



Tabela 8 — Parametros da camada limite utlizados no método de LEE

Parametro Descricao

0p Espessura da camada limite no lado de presséo [m]

s Espessura da camada limite no lado de sucg¢éo [m]

oy Espessura de deslocamento no lado de pressao [m]

oF Espessura de deslocamento no lado de sucgao [m]

o, Espessura de quantidade de movimento no lado de pressao [m]
0% Espessura de quantidade de movimento no lado de suc¢ao [m]
Uep Velocidade na borda da camada limite, lado de presséo [m/s]
Ue.s Velocidade na borda da camada limite, lado de succ¢éo [m/s]
Crp Coeficiente de atrito, lado de presséo

Crs Coeficiente de atrito, lado de succao

e derivada dp/dx no lado de succéo

dvrg derivada dp/dz no lado de presséo

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

o _ /U _ (noY [Cr
vz v 2

d(w)Ue maz (a, (0.256, — 0.52) a) (wd* /U,)?

0 4768 U + &) + 88RO (w8 /U]

a = 2.82A% (6.13A7%7 4+ d)° [4.2 (II/A) + 1]

(51)

(52)

(53)
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d=4.76(1.4/A)%7(0.375¢ — 1) (55)

e = 3.7+ 155, (56)

I = 0.8(8. + 0.5)*/" (57)

h* = min(3, (0.139 + 3.10438,)) + 7 (58)

max(1,1.5d) B, < 0.5
d" = ( ) (59)

d 0.5 <5,

No trabalho de Lee e Shum (2019), o ruido de campo distante € calculado
a partir da densidade espectral de poténcia da presséo acustica S(w) (Equagéo 60),
e entdo o NPS é obtido com a Equacao 61. Para obter o NPS,,;, em bandas de
1/3 de oitava, foi realizado o0 mesmo procedimento que no método TNO, descrito na
secao anterior. Para melhor visualizagdo da implementacao do método, foi elaborado o

fluxograma da Figura 13.

Uc L Mac
S(w) = o (WQRQ) (1 — Mac) d(w) (60)
NPS = 10log —2Wi(2w)df (61)

ref




Figura 13 — Fluxograma de implementacao do método de LEE
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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4 RESULTADOS

Neste capitulo sdo apresentados os resultados e discussdes deste trabalho.
A secao 4.1 trata da validacido dos modelos, erros e diferencas associadas. Apos
validados, os modelos foram aplicados em testes de sensibilidade aos parametros
velocidade de escoamento livre, angulo de ataque e corda, na se¢éo 4.2. Ja na se¢cao
4.3 os modelos foram aplicados nos aerofélios DU96W 180, AH93W 174, DU97TW 300 e

NAC A635618, comuns em aerogeradores.

41 VALIDACAO DOS MODELOS DE PREVISAO DE RUIDO

41.1 BPM

Para validar o modelo BPM foram utilizados os dados da Tabela 9, que
correspondem a um dos estudos de caso apresentados no trabalho de Brooks, Pope
e Marcolini (1989). No gréfico da Figura 14, estdo os dados do teste experimental
e 0 resultado da implementagdo do modelo de previsdo do autor. Também sao
apresentados os resultados da implementacao deste trabalho. Como o modelo BPM tras
relagdes empiricas para os parametros da camada limite, foram gerados resultados da
implementacdo com a utilizacao do XFOIL e com a utilizagdo das equagdes. Observa-
se na figura que, ao utilizar as equacdes, a implementacao deste trabalho apresenta
excelente concordancia com a do trabalho de Brooks, Pope e Marcolini (1989). De fato,
a diferenca maxima encontrada entre as implementacdes foi de 0.006 dB na frequéncia
de 6300 Hz. Ja ao comparar a implementagdao de Brooks et al. (1989) com aquela
utilizando o XFOIL, a diferenca atingiu 1 dB na frequéncia de pico (3150 Hz), que
também nao é uma diferenga expressiva.

Além disso observa-se que, aproximadamente na frequéncia de 6300 Hz, o
BPM com XFOIL passa a ter valor superior do que o BPM sem XFOIL, comportamento
diferente do que apresentou nas frequéncias inferiores a 6300 Hz, onde a diferenca
entre as curvas fica proxima de 1 dB. Ambos os casos, com e sem XFOIL, apresentaram

a frequéncia de pico em 3150 Hz com a diferenca de 0.98 dB.
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Tabela 9 — Dados de entrada validacao do modelo BPM

Entrada Valor
Us 71.3m/s
c 0.3048 m
L 0.4572 m
v 1.4529 - 107° m?/s
M 0.2094
Aerofélio NACAO0012
« 1.516°
itrip 0
0. 90°
Ge 90°
R 1.22m

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Figura 14 — Comparagéo grafica de resultados do modelo BPM

Modelo BPM - NACA0012, U_=71.3 m/s, a = 1.516°,
¢ =0.3048 m
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Ao analisar a curva experimental na Figura 14, as implementacoes

subestimaram o NPS para frequéncias menores que, aproximadamente, 3160 Hz
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e superestimaram o NPS para frequéncias maiores. A Tabela 10 mostra os resultados
obtidos comparados com dados experimentais. Nota-se que as implementacdes
previram a frequéncia de pico, em aproximadamente 3150 Hz, com erro de 14.43
Hz em relagdo ao experimental, que nao € considerado significativo. O erro maximo
para o BPM com XFOIL foi de 3.91 dB em 1000 Hz e 0 minimo de 0.03 dB em 2000
Hz. Para o cédigo sem XFOIL, o erro maximo foi de 3.06 dB em 19000 Hz e o0 minimo
de 0.15 dB em 1600 Hz. Portanto, tanto o caso do BPM com as equacgdes empiricas
da camada limite e o BPM acoplado com o XFOIL apresentam boa proximidade com
o experimental, levando em conta os erros maximos obtidos. Essa proximidade esta
associada ao fato de que as equagdes empiricas tanto para ruido quanto para a camada
limite sdo baseadas em um aerofdlio NACA0012 que é o mesmo aerofdlio utilizado
para a validacdo. Na Figura 15 os resultados do modelo BPM foram comparados
com os dados experimentais disponiveis no trabalho de Lee e Shum (2019) para o
aerofdlio NACA64618. Nota-se que ao utilizar o NACA64618, um aerofdlio de geometria
diferente, é possivel notar que o modelo BPM apresenta diferenca expressiva da curva
experimental.

Tabela 10 — Comparagéao entre as implementacées do BPM com o teste experimental

Descricao BPM com XFOIL BPM sem XFOIL EXPERIMENTAL

Frequéncia de Pico [Hz] 3150.00 3150.00 3164.43

NPS,;; de Pico [dB] 59.19 60.17 58.22
NPS,; em 1000 Hz [dB] 52.59 53.56 56.50
NPS,;; em 1600 Hz [dB] 56.17 57.09 56.94
NPS,,; em 2000 Hz [dB] 57.89 58.78 57.92
NPS,,; em 19000 Hz [dB] 48.70 48.19 4513

Erro em relacao ao Experimental

Frequéncia de Pico [Hz] 14.43 14.43 -

NPS,; de Pico [dB] 0.98 1.96 -
NPS,;; em 1000 Hz [dB] 3.91 2.95 -
NPS,,; em 1600 Hz [dB] 0.77 0.15 -
NPS,;; em 2000 Hz [dB] 0.03 0.86 -
NPS,;; em 19000 Hz [dB] 357 3.06 .

Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Figura 15 — Comparacéao do nivel de pressao sonora para o aerofélio NACA64618 entre
dados experimentais e 0 método BPM

Nivel de pressao sonora, NACAG64618,
U=44.98 m/s, a=4.62°

EXPERIMENTAL —IMPLEMENTACAO

NPS,; [dB]

100 1000 10000 100000
Frequéncia [Hz]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Atribui-se a diferenca discutida nas curvas com e sem o XFOIL ao célculo dos
parametros da camada limite. Para investigar esse caso, a Tabela 11 mostra os valores
obtidos para os parametros da curva de ajuste de Brooks, Pope e Marcolini (1989) e
dos dados experimetais do autor. Para o caso analisado na Tabela 9 e na Figura 14,
de transicdo natural, a menor diferenca entre a curva de ajuste e o0 XFOIL foi de 2%
para a espessura de deslocamento no lado de sucg¢ao e a maior divergéncia foi de
42% na espessura da camada limite no lado de pressao. Apesar dessa porcentagem
expressiva, como discutido anteriormente, o erro maximo foi de aproximadamente 1
dB, portanto n&o houve impacto significativo no campo acustico. Ainda ao analisar a
transicao natural, quando comparada aos dados experimentais, a curva de Brooks,
Pope e Marcolini (1989) apresenta erros menores do que o XFOIL para todos os
parametros.

Em relacéo a transicao forgcada, a menor diferenga entre a curva de ajuste
e 0 XFOIL foi de 7% para o parametro J, (espessura da camada limite com a = 0°).
Ja a maior divergéncia foi de 47% para a espessura de deslocamento no lado de
sucgao, sendo contrario ao caso da transicdo natural, que teve menor divergéncia

nesse parametro. Portanto, para a comparacao entre o XFOIL e a curva de ajuste de
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Brooks, Pope e Marcolini (1989), devido a variacao das porcentagens de erro entre os
parametros, ndo foi encontrada relagao entre o tipo de transicéo e a diferenga entre
resultados.

No comparativo com os dados experimentais, diferente da transigao natural,
houveram parametros em que o XFOIL se aproximou mais dos dados experimentais do
que a curva de ajuste, sao eles: espessura de deslocamento para o lado de presséo
e as espessuras da camada limite para o lado de presséo e para o = 0°. Entretanto,
para a espessura de deslocamento no lado de sucgao, o erro aumentou para 0 maximo
encontrado de 53%. No menor erro da curva de ajuste, 1% para a espessura de
deslocamento com a = 0°, o XFOIL apresentou o erro expressivo de 41% com o
experimental. Sendo assim, também nao foi encontrada relacao entre a transicao
forcada e a proximidade com os dados experimentais para a curva de Brooks, Pope e
Marcolini (1989) e o XFOIL.

Tabela 11 — Analise entre os parametros da camada limite obtidos no método BPM

Analise dos Parametros da Camada Limite U.=71.3 m/s, ¢=0.3048 m, a=1.516°

Parametro 8 'ss [m] 3 ps [m] &p [m] 8 [m] & [m]
Curva Brooks et al. Transic&o Natural 0.00137 0.00093 0.00585 0.00108 0.00673
XFOIL Transi¢&do Natural 0.00134 0.00068 0.00340 0.00097 0.00453
Experimental Brooks et al. Transicdo Natural 0.00152 0.00092 0.00520 0.00131 0.00602
Curva Brooks et al. Transicdo Forcada 0.00338 0.00230 0.00585 0.00266 0.00673
XFOIL Transigdo Forgcada 0.00177 0.00142 0.00670 0.00159 0.00722
Experimental Brooks et al. Transic&o For¢ada 0.00374 0.00163 0.00950 0.00269 0.01121

Erro (%) em relacdo ao Experimental de Brooks et al. (1989)

Curva Brooks et al. Transic&o Natural 10% 1% 13% 18% 12%
XFOIL Transic&o Natural 12% 26% 35% 26% 25%
Curva Brooks et al. Transicdo Forgada 10% 42% 38% 1% 40%
XFOIL Transicdo Forgada 53% 12% 30% A1% 36%

Diferenca (%) em relagao a curva de Brooks et al. (1989)
XFOIL Transicéo Natural 2% 27% 42% 10% 33%
XFOIL Transi¢do Forgada 47% 38% 14% 40% 7%

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

41.2 TNO

A validacdo do modelo TNO foi realizada a partir dos dados de entrada da
Tabela 12. A Figura 16 apresenta os resultados das implementacdes deste trabalho,
do trabalho de Bertagnolio (2008) e do programa NAFNOISE (MORIARTY, 2005).

Ao utilizar os parametros a=1 e b=1 da Equacéo 37 para o comprimento integral de
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escala, obtém-se a curva azul do grafico. Observa-se, pela analise grafica e com os
dados da Tabela 13 que, incialmente, ha uma diferenca de quase 2.4 dB entre as
implementac6es que aumenta com a frequéncia atingindo o pico de 4.8 dB em 800 Hz.
Ao avancar na frequéncia, a diferencga diminui e atinge o0 minimo de 0.59 dB em 8000 Hz.
Atribui-se essas disparidades a possiveis diferencas nos métodos de implementacao
ou parametros de entrada como, por exemplo, o0 método de integracdo das funcdes
ou a envergadura do aerofélio que nao foi dada no trabalho de Bertagnolio (2008) e
portanto, assumiu-se igual a 1 m. Apesar dessa divergéncia inicial, a implementagao
acompanhou a tendéncia da curva. Houve diferenca de 3700 Hz entre as previsdes da
frequéncia de pico.

Além disso, nota-se que a implementacdo de Bertagnolio (2008) diverge
consideravelmente em nivel de pressao sonora do resultado do programa NAFNOISE.
Ao alterar os parametros a e b da implementacao para aqueles utilizados no cédigo
NAFNOISE (a=1.3 e b=0.25) o resultado ficou extremamente proximo da curva do
NAFNOISE, com erro maximo de 0.06 dB na frequéncia de 200 Hz (Tabela 14). Portanto
€ possivel que os parametros a e b sejam responsaveis pela alta disparidade em
NPS entre os resultados de Bertagnolio (2008) e os obtidos via NAFNOISE. Devido a
excelente concordancia entre a implementagdo deste trabalho e o programa NAFNOISE,

os parametros utilizados para os estudos de caso serdo de a=1.3 e b=0.25.

Tabela 12 — Dados de entrada utilizados na validacao do modelo TNO

Parametro Valor
Us 68.6 m/s
v 1.504 - 10~° m?/s
P, 1.205 kg/md
Mo 0.2
Re 10°
c 0.022 m
L 1 m
Aerofolio NACAO0015
« 5°
itrip 1
Lr,8S 0.06
Tir,PS 0.06
0, 90°
Ge 90°
R 0.11 m

Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Figura 16 — Comparacéao gréafica de resultados de implementagdes do modelo TNO

Modelo TNO - NACA0015, U.=68.6 m/s, a=5°, c=0.022 m
=——=TNOQO Implementagdo a=1.3, b=0.25 ——TNO Implementagio a=1, b=1
= =TNO NAFNOISE = =TNO Bertagnolio (2008)

80
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40

200 2000 20000
Frequéncia [Hz]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Tabela 13 — Verificacdo da implementacdo do método TNO para a=1 e b=1

Frequéncia NPS1s . NPS1s _ | Diferenga
[Hz] Bertagnolio | Inplementagao [dB]
(2008) [dB] [dB]
200 31.44 33.81 2.38
250 33.62 36.97 3.34
315 35.99 40.02 4.03
400 38.51 42.98 4.47
500 41.05 45.64 4.59
630 43.58 48.37 479
800 46.35 51.20 4.85
1000 49.05 53.82 4.77
1250 51.72 56.39 4.67
1600 54.47 59.11 4.65
2000 56.96 61.42 4.46
2500 59.10 63.51 4.41
3150 61.70 65.40 3.69
4000 63.81 66.94 3.13
5000 65.35 67.90 255
6300 66.63 68.26 1.63
8000 67.24 67.83
10000 67.38 66.60
12500 66.98 64.64 2.2
16000 65.96 62.04 3.91

Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Tabela 14 — Verificagdo da implementagéo do método para a=1.3 e b=0.25

Frequéncia NPS 13 NPS13 _ | Diferenca
NAFNOISE |Implementacao
[Hz] [dB]
[dB] [dB]
200 4416 44 10 0.06
250 4717 47 11 0.06
315 50.13 50.08 0.05
400 53.10 53.05 0.05
500 55.85 55.80 0.05
630 58.68 58.63 0.05
800 61.58 61.53 0.05
1000 64.22 64.17 0.05
1250 66.78 66.73 0.05
1600 69.44 69.40 0.05
2000 71.66 71.61 0.04
2500 73.63 73.59 0.04
3150 75.33 75.30 0.04
4000 76.67 76.63 0.03
5000 77.44 77.42 0.03
6300 77.73 77.71
8000 77.50 77.48
10000 76.91 76.89 0.03
12500 76.19 76.16 0.03
16000 75.44 75.41 0.03
20000 74.79 74.76 0.03

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Bertagnolio (2008) também apresenta os parametros da camada limite para
a = 4° obtidos pelo XFOIL. A Figura 17 mostra a comparac¢ao com a implementacao
deste trabalho. Foi encontrado a diferenca maxima de 16% em relacao ao trabalho de
Bertagnolio (2008) na posi¢édo de z/c = 0.7 e a diferen¢a minima de 4.8% na posi¢ao
z/c = 1, que, coincidentemente, € a posicao onde os parametros foram obtidos para
utilizagdo nos célculos, ou seja, que corresponde ao bordo de fuga. Como ambos os
métodos utilizam o XFOIL, essa discrepancia pode estar relacionado a algum parametro
de entrada diferente que foi utilizado. Por exemplo, o trabalho de Bertagnolio (2008)
nao cita se a camada limite € de transi¢ao for¢cada ou livre, portanto, neste trabalho
foi assumida a transicao for¢cada, pois apresentou resultados mais proximos entre as

implementagdes, em 6% da corda nos lados de sucgao e pressao.
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Figura 17 — Comparacéao grafica de 6/c em fungao da posi¢éo na corda z/c

Espessura da Camada Limite em Func¢ao da
Coordenada na Corda
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).

41.3 LEE

Na validagcdo do modelo de LEE foram utilizados os dados de entrada da Tabela
15, e comparado com o resultado obtido no trabalho de Lee e Shum (2019). A Figura
18 mostra o comparativo grafico das implementacdes. De modo geral, a implementacéo
subestima a curva de Lee e Shum (2019) como também a curva experimental. Foi
encontrado o desvio maximo entre a implementacao deste trabalho e do artigo de Lee
e Shum (2019) de 1.08 dB em 3150 Hz, mostrado na Tabela 16. Também nessa tabela,
observa-se que a frequéncia de pico dos modelos de LEE possuem um deslocamento
para a esquerda de aproximadamente 400 Hz em relacéo ao experimental. O XFOIL
apresentou boa concordancia em relacdo ao calculo do coeficiente de pressao, como

mostra a Figura 19.
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Tabela 15 — Dados de entrada para validacdo do modelo de LEE

Parametro Descricao
Poo 1.181 kg/m3
Aerofdlio NACAO0012
c 0.4m
« 0°
R, 1.5-10°
Uso 56 m/s
v 1.402 - 107° m?/s
Mo 0.2
itrip 1
Lir,SS 0.065
Lir.PS 0.065
L Im
R 1m

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Figura 18 — Comparativo entre as implementagdes do modelo de Lee (2018)

Modelo de LEE - NACA0012, U, = 56 m/s, a = 0°,

c=04m
Implementagdo ==-=-Llee e Shum (2019) —— Experimental
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Tabela 16 — Verificacdo e validacao dos resultados obtidos por meio do modelo de Lee

(2018)
Implementacdo Lee e Shum (2019) Experimental
Frequéncia de Pico [Hz] 1000.00 1000.00 1432.00
NPS,;; de pico [dB] 58.52 59.41 61.43
NPS,;; em 3150 Hz [dB] 55.06 56.14 57.69
Erro em relacdo ao experimental
Frequéncia de Pico [Hz] 432.00 432.00 -
NPS,;; de pico [dB] 2.9 2.03 -
NPS4;; em 3150 Hz [dB] 263 1.55 -
Diferenca em relacao ao trabalho de Lee e Shum (2019)
Frequéncia de Pico [Hz] 0.00 - 432.00
NPS,;; de pico [dB] 0.88 - 2.03
NPS;;; em 3150 Hz [dB] 1.08 - 1.55

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Figura 19 — Comparativo do coeficiente de pressdo obtido pelo XFOIL com os
resultados de Lee e Shum (2019)

Coeficiente de Press&o em Funcéo da
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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4.2 SENSIBILIDADE DOS MODELOS AOS PARAMETROS DE ENTRADA

4.2.1 Variacao da velocidade de escoamento livre

Na Figura 20 sdo apresentados os espectros de NPS considerando a variacao
da velocidade nos diferentes modelos, com os parametros de entrada da Tabela 9.
Nota-se que os modelos captam o comportamento experimental da variagao de U,
no qual o aumento da velocidade resulta no aumento do nivel de pressao sonora.
Pode ser visto tanto nos gréaficos quanto na Tabela 17 que ao diminuir a velocidade,
a frequéncia de pico apresenta deslocamento para a esquerda (diminui) para os trés
modelos. A menor frequéncia de pico experimental ocorre em 55.5 m/s, enquanto que
os modelos apresentam a menor frequéncia para 31.7 m/s. Deve-se lembrar que o
teste experimental considera outros fendmenos de geracao de ruido no aerofélio e
apenas o ruido gerado pela camada limite turbulenta no bordo de fuga é considerado
nos modelos. Esses fenbmenos podem explicar o maior NPS associado as baixas
frequéncias nos resultados experimentais.

A Tabela 17 ainda mostra que, para todas as velocidades, o modelo BPM é
0 que mais se aproxima do experimental na previsdo do NPS de pico, apresentando
menor erro em dB para todas as velocidades, o que é esperado ja que é utilizado o
aerofélio NACA0012 e o BPM foi baseado em tais dados experimentais utilizados na
comparacéo. Entretanto, na previsao da frequéncia de pico o modelo de Lee (2018) se
mostrou mais assertivo, exibindo menor erro para todas as velocidades. O modelo de
Lee (2018) também exibe niveis de pressao sonora maiores em baixa frequéncia do que
os demais modelos, que se aproxima mais do experimental. Nesses casos, 0 modelo
TNO foi 0 que mais apresentou divergéncia entre os niveis de pressao sonora quando
comparado ao experimental, principalmente em baixas frequéncias. Além disso, a
Figura 20-E mostra que as curvas para modelo de Lee (2018) e os dados experimentais
se aproximam consideravelmente para frequéncias acima de 3000 Hz na velocidade
de 55 m/s. Para as demais velocidades, as comparagdes entre os modelos podem ser

consultadas no Apéndice A.
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Tabela 17 — Andlise de frequéncia e NPS de pico com a variagcéo de velocidade para
diferentes modelos

ANALISE DE PICO
U.. [m/s] 713 55.5 396 3.7
Frequéncia Frequéncia Frequéncia Frequéncia
‘:Hz] NPS [dB] ‘EHZ] NPS [dB] ‘:Hz] NPS [dB] ?Hz] NPS [dB]
EXPERIMENTAL | 1646.15 63.07 735.13 57.82 762.24 52.19 750.46 48.01
BPM 2500.00 61.37 2000.00 56.21 1600.00 49.20 1250.00 4517
TNO 4000.00 58.51 3150.00 53.56 2000.00 46.85 1600.00 42.49
LEE 2000.00 59.11 1600.00 54.03 1000.00 47.33 800.00 42.93
ERRO EM RELACAO AO EXPERIMENTAL
BPM 853.85 1.70 1264.87 1.61 837.76 2.98 499.54 2.84
TNO 2353.85 456 2414.87 427 1237.76 5.33 849.54 5.52
LEE 353.85 3.96 864.87 3.80 237.76 4.85 49.54 5.08

Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Figura 20 — Resultados com variagcado da velocidade de escoamento livre para os

diferentes modelos, aerofélio NACA0012, R=1.22 m, 0, = ¢, = 90°
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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4.2.2 Variacao do angulo de ataque

Os gréficos da Figura 21 mostram a variacao dos resultados dos modelos em
diferentes angulos de ataque para os dados de entrada da Tabela 9. O experimental
mostra que nesse caso, até aproximadamente 2000 Hz, quanto maior o angulo de
ataque maiores os niveis de pressao sonora. Apos essa frequéncia, o angulo de ataque
de 0° apresentou maior NPS, seguido por 1.5° 4°e 3° Para o modelo BPM, um
angulo de ataque maior representou um NPS maior para toda a faixa de frequéncia
analisada. No modelo TNO até, aproximadamente 1300 Hz, um maior angulo de ataque
resulta em maior NPS. Na faixa de 1300 Hz até 10000 Hz, um menor angulo de ataque
representa maior NPS. Entretanto, assim como nos dados experimentais, apdés 10000
Hz, o comportamento volta a ser o de aumento de NPS com o aumento do angulo
de ataque. O modelo de Lee (2018) mostra o comportamento de maior NPS em 4°,
seguido por 3°, 0°e 1.5° até, aproximadamente, 8000 Hz. Apds 8000 Hz, a tendéncia
se inverte e a = 0° apresenta os maiores niveis.

A Tabela 18 apresenta que, na variacao do angulo de ataque, assim como na
variacdo da velocidade de escoamento livre, o modelo BPM apresentou menor erro
na previsdo do NPS de pico. J& na previsao da frequéncia de pico, 0 modelo TNO
apresentou menor erro. Tem-se também, no experimental, o aumento da frequéncia de
pico conforme o aumento do angulo de ataque. Ja nos modelos, a frequéncia de pico
se manteve aproximadamente constante. De forma geral, o modelo BPM superestimou
0s niveis de presséo sonora e mostra concordancia com a tendéncia das curvas do
experimento a partir de 2000 Hz. O modelo TNO captura a tendéncia das curvas
experimentais de que, até certa frequéncia, o menor angulo de ataque corresponde
ao menor NPS e ao aumentar a frequéncia, o menor angulo apresenta maior NPS. A
diferenca em relacao ao experimental na frequéncia onde esse comportamento ocorre €
de 700 Hz. O TNO também superestima o NPS a partir de 3000 Hz e ndo acompanha a
tendéncia de decaimento do NPS com a frequéncia presente nos dados experimentais,
como pode ser visto na Figura 21-E para a = 3°. Para os demais angulos de ataque, as
comparagdes podem ser visualizadas no Apéndice B. Ja o modelo de LEE, apresenta
niveis mais préximos aos dos dados experimentais em baixas frequéncias, captura
a tendéncia das curvas experimentais onde o menor angulo de ataque corresponde
ao menor NPS e ao aumentar a frequéncia, o menor angulo apresenta maior NPS. A

diferenca em relagdo ao experimental na frequéncia onde esse comportamento ocorre
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€ de 4000 Hz, discrepéancia consideravelmente maior do que a apresentada pelo TNO.
O modelo de LEE superestima menos o NPS do que o modelo BPM, ou seja, as curvas

estdo mais proximas do experimental.

Figura 21 — Resultados com variagdo do angulo de ataque para os diferentes modelos,
aerofélio NACA0012, R=1.22 m, 6, = ¢. = 90°

Experimental, U.=71.3 m/s, c=30.48 cm BPM, U.=71.3 m/s, c=30.48 cm
(A) —0° —1.5° —3° —4° (B) —0° —1.5° —3° —4&°
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Tabela 18 — Analise de frequéncia e NPS de pico com a variacao do angulo de ataque

ANALISE DE PICO
a 0° 1.5° 3° 4°
Frequéncia Frequéncia Frequéncia Frequéncia
[Hz] NPS [dB] [Hz] NPS [dB] [Hz] NPS [dB] [Hz] NPS [dB]
EXPERIMENTAL | 1646.15 63.07 814.72 63.35 741.38 66.71 731.01 69.82
BPM 2500.00 61.37 2000.00 61.73 2000.00 63.21 2000.00 64.58
TNO 2000.00 61.54 1600.00 61.45 1600.00 61.30 1600.00 61.10
LEE 2000.00 59.11 2000.00 58.94 2000.00 59.29 2000.00 59.78
ERRO EM RELAGAO AO EXPERIMENTAL

BPM 853.85 1.70 1185.28 162 1258.62 3.50 1268.99 5.24
TNO 353.85 1.53 78528 1.90 858.62 541 868.99 8.72
LEE 353.85 3.96 1185.28 4 41 1258.62 742 1268.99 10.04

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

4.2.3 Variacao da corda

Os graficos da Figura 22 mostram a variacao dos resultados dos modelos com
a corda. O modelo TNO mostra o comportamento de aumento de NPS com o0 aumento
da corda até 5000 Hz, onde o corportamento inverte. Para este modelo, a partir de
3000 Hz, as curvas comegam a se aproximar das experimentais porém com expressiva
diferenca em nivel e tendéncia de forma, como visto na Figura 22-E para a corda de
15.24 cm. As demais comparacdes dos diferentes modelos nas demais cordas estdo no
Apéndice C. Para o modelo BPM, até 4000 Hz, quanto maior corda, maior o NPS. Apds
essa frequéncia, quanto menor a corda, maior o NPS. Além disso, as curvas captam
razoavelmente a tendéncia dos dados experimentais, com diferenga consideravel em
nivel. No caso do modelo de LEE, até aproximadamente 5000 Hz, a menor corda
resulta em menor NPS. Apds 5000 Hz, a menor corda resulta em maior NPS.

Ao analisar a Tabela 19, no geral, o modelo TNO melhor capta o NPS da
frequéncia de pico e 0 modelo de LEE prevé melhor a frequéncia de pico. Todos os
modelos apresentam aumento da frequéncia de pico com a diminuicdo da corda. Além
disso, estdo de acordo os resultados experimentais somente no que diz respeito a

apresentar a maior frequéncia de pico na menor das cordas utilizadas.
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Figura 22 — Resultados com variacao da corda para os diferentes modelos, aerofélio
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Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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Tabela 19 — Analise de frequéncia e NPS de pico com a variagdo da corda

ANALISE DE PICO
c [cm] 30.48 22.86 15.24 10.16
Frequéncia NPS | Frequéncia NPS [dB] Frequéncia NPS | Frequéncia NPS
[Hz] [dB] [Hz] [Hz] [dB] [Hz] [dB]
EXPERIMENTAL | 1646.15  63.07 1494.85 63.36 1549.01 62.34| 2603.87 64.28
BPM 2500.00 61.37 3150.00 60.39 4000.00 59.37| 5000.00 59.60
TNO 2000.00 61.54 2500.00 60.73 3150.00 59.64| 4000.00 58.51
LEE 2000.00  59.11 2500.00 58.49 3150.00 57.64| 5000.00 56.85
ERRO EM RELAGAO AO EXPERIMENTAL
BPM 853.85 1.70 1655.15 2.97 2450.99 2.98 2396.13 4.68
TNO 353.85 1.53 1005.15 2.63 1600.99 2.70 1396.13 5.77
LEE 353.85 3.96 1005.15 4.86 1600.99 4.70 2396.13 7.43

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

4.3 ESTUDOS DE CASO COM AEROFOLIO APLICADO EM AEROGERADORES

Nesta secdo, os modelos serdo aplicados aos aerofélios apresentados na

secao 2.4. Os dados de entrada utilizados estdo na Tabela 20.

Tabela 20 — Parametros de entrada para os estudos de caso de aerofdlios

Parametro Valor
Uy 60 m/s
v 1.563 - 107° m?/s
p 1.164 kg/ms3
M, 0.1730
Re 1151631.47
c 0.3 m
L 1 m
« 4°
itrip 1

Lir,SS 0.12
Tr,PS 0.15
0. 90°
Oe 90°
R 1 m

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Para o aerof6lio DU96W180, a Figura 23 mostra a comparacao dos resultados
dos modelos com os dados experimentais apresentados no trabalho de Herr et al.
(2015). O modelo de LEE e o BPM captam razoavelmente a tendéncia da curva,

enquanto o TNO falha em apresentar essa tendéncia, principalmente a partir de 1000
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Hz. A tabela 21 mostra que o modelo TNO prevé muito bem o NPS,,;., experimental,
seguido pelo BPM e pelo modelo de LEE. O modelo de LEE apresenta melhor previsao

da frequéncia de pico, seguido pelo BPM e o TNO.

Figura 23 — Comparacéao dos resultados dos modelos com dados experimentais para o
aerofélio DU96W180

DU96W180

== :EXPERIMENTAL ===BPM ==TNO -LEE

NPS 3 [dB]

a
o

I &
Q (4]
o

100 1000 10000
Frequéncia [Hz]

Fonte: Elaborado pela autora (2023).

Tabela 21 — Analise de frequéncia e NPS de pico para o estudo de caso com o aerofélio

DU96W180
ANALISE DA FREQUENCIA E NPS DE PICO
. DIFERENCA EM
DADOS FREQ%E”;?OE NPS RELACAO AOS DADOS
EXPERIMENTAIS
Frequéncia  NPS ANPS
[Hz] @gy | ATIHE [dB]
EXPERIMENTAL 1008.62 65.17 ] ]
BPM 630.00 69.15 378.62 3.98
TNO 500.00 65.25 508.62 0.08
LEE 800.00 61.06 208.62 4.11

Fonte: Elaborado pela autora (2023).
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A Figura 24 compara a saida dos modelos para os quatro diferentes aerofélios.
Nota-se que o aerof6lio mais ruidoso e o mais silencioso depende do modelo analisado.
Por exemplo, no modelo de LEE, fica claro que o aerofdlio mais ruidoso é o AH93W 174,
seguido pelo DU97IW300. Ja os menos ruidosos sdo o N AC A633618 nas frequéncias
mais baixas e o DU96W 180 nas frequéncias mais elevadas. Ja para os modelos BPM
e TNO as curvas ficam menos ordenadas. Para o TNO, até 2500 Hz, o DU97W 300
€ o aerofélio mais ruidoso, seguido pelo NAC A635618, e também o que apresenta
a maior frequéncia de pico. A partir de 2500 Hz até 10000 Hz, o NAC A635618 se
torna mais ruidoso. Considerando toda a faixa de frequéncias, o DU96WW180 é o
mais silencioso. Para o BPM, até a frequéncia de pico em 600 Hz, os aerofdlios
NACA633618 e DU9TW 300 sdo os mais ruidosos. Apds 600 Hz, ha queda do NPS
para 0 NACA633618 e este se torna o menos ruidoso até 5000 Hz. Em seguida, o
NPS aumenta novamente em comparacdo com os demais. Neste modelo, torna-se
dificil definir os aerofélios menos silenciosos em toda faixa de frequéncia por conta das

inversdes de comportamento das curvas.
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5 CONCLUSOES

Este trabalho analisou os resultados dos modelos BPM, TNO e de LEE
para previsdo de ruido de bordo de fuga, gerado pela interacdo com a camada
limite turbulenta. A implementagdo dos modelos foi verificada e validada por meio
de comparacdes com os resultados da literatura e os resultados apresentaram boa
concordancia. Ao variar a velocidade do escoamento livre, o angulo de ataque e a
corda do aerofélio NAC A0012, no geral, o modelo de LEE melhor se aproxima com
os dados experimentais em capturar a tendéncia das curvas e frequéncia de pico. Ao
estudar uma geometria diferente, com o aerofélio DU9611/180, 0 modelo TNO foi o que
melhor captou o nivel de pressao sonora de pico.

Para os diferentes aerofélios aplicados em aerogeradores, cada modelo
identifica um aerofdlio diferente como o mais ruidoso ou mais silencioso. Considerando
os modelos de LEE e TNO, na faixa de 100 Hz a 10000 Hz, o aerofdlio mais silencioso
foi o DU96W 180. Ja para definir o mais ruidoso, os dois modelos ndo concordaram,
sendo o0 AH93W 174 o mais ruidoso de acordo com o modelo de LEE, de 100 Hz a
10000 Hz e para o TNO, até 2500 Hz, o DU97W180 € o mais ruidoso e de 2500 Hz até
10000 Hz é 0 NAC A635618. No modelo BPM, devido as mudangas de comportamento
das curvas, n&o € possivel definir um aerofdlio mais silencioso ou ruidoso em toda a
faixa de frequéncia. Os resultados apontam uma possivel falta de generalidade dos
modelos para comparar resultados de diferentes aerofélios.

Os modelos analisados ndo se mostraram tao precisos para reproduzir 0s
resultados experimentais, o que é esperado, por conta das simplificacées adotadas.
Deve-se considerar que esses modelos propdéem a previsdo de ruido de um
fendbmeno complexo com poucos dados de entrada e de maneira rapida (baixo custo
computacional) e sdo utilizados em estudos preliminares.

Para trabalhos futuros sugere-se:

» Utilizacao de CFD para o célculo dos parametros da camada limite e comparacao
com o XFOIL e dados experimentais;

» Comparagado com dados experimentais para diferentes aerofélios a fim de definir
0s modelos que mais se aproximam do experimental de acordo com as faixas de

frequéncias;
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» Considerar outros mecanismos de geracao de ruido de aerofdlio;
* Aplicar esses modelos em rotinas de otimizacao para projeto de aerofélios mais

silenciosos.
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APENDICE A - COMPARAGAO ENTRE OS MODELOS PARA DIFERENTES
VELOCIDADES DE ESCOAMENTO LIVRE

Os graficos abaixo foram gerados com os dados de entrada da Tabela 9 e séo

resultados complementares ao estudo de caso apresentado na se¢éo 4.2.1.
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APENDICE B - COMPARAGCAO ENTRE OS MODELOS PARA DIFERENTES
ANGULOS DE ATAQUE

Os graficos abaixo foram gerados com os dados de entrada da Tabela 9 e séo

resultados complementares ao estudo de caso apresentado na segéo 4.2.2.
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APENDICE C - COMPARAGAO ENTRE OS MODELOS PARA DIFERENTES
CORDAS

Os graficos abaixo foram gerados com os dados de entrada da Tabela 9 e séo

resultados complementares ao estudo de caso apresentado na se¢éo 4.2.3.
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