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INVESTIGACAO NUMERICA DO CAMPO FLUIDODINAMICO DE
CONFIGURACOES DE JATO INSTALADO FORTEMENTE INTEGRADAS COM
BOCAIS SERRILHADOS RESUMO

RESUMO

O ruido aerondutico € considerado o principal problema ambiental na aviagdo civil,
pois afeta diretamente a qualidade de vida das pessoas que residem nas proximidades dos
grandes aeroportos. Os efeitos nocivos advindos dessa atividade antropica, principalmente os
relacionados a interferéncias no sono noturno, fazem com que aeroportos importantes tenham
suas operagOes interrompidas durante a madrugada e dificultem a expansdo do sistema de
trafego aéreo. Neste sentido, é importante desenvolver solucdes eficazes que possam reduzir 0s
niveis do ruido externo de aeronaves. Atualmente, as estratégias de mitigacdo convergem para
sistemas propulsivos fortemente integrados as estruturas da aeronave visando maior eficiéncia
aerodindmica e niveis reduzidos de ruido. Desta forma, o presente trabalho conduz simula¢Ges
numéricas empregando-se Dindmica dos Fluidos Computacional (CFD) via metodologia RANS
(Reynolds-Averaged Navier-Stokes) para investigar 0 campo de escoamento proveniente de
configuracBes de jato instalado em combinacdo com um bocal serrilhado (SMCO006). As
simulagdes foram conduzidas para as condi¢des operacionais de Mach 0,5 e 0,9, considerando
diferentes avancos de placa e distancias verticais em relacdo aos escoamentos gerados, no
intuito de reproduzir os efeitos de instalacdo ocorrendo devido a interacdo do jato de exaustdo
com a asa de uma aeronave moderna. Os resultados obtidos demonstraram que a estreita
proximidade da superficie com o bocal serrilhado interfere de forma significativa sobre as
caracteristicas do escoamento, assim melhorando o entendimento a respeito dos fendmenos

fisicos ocorrendo em condicGes de jato fortemente integradas.

Palavras-chave: Ruido de Jato, Dindmica dos Fluidos Computacional, Bocal Serrilhado,
Efeitos de Instalagéo.



NUMERIC INVESTIGATION OF A FLUID DYNAMIC FIELD OF HIGHLY
INTEGRATED CONFIGURATIONS FOR JET CASES WITH CHEVRON NOZZLES

ABSTRACT

Aeronautical noise is considered the main environmental problem in civil aviation
because its directly impacts the people life quality who lives on airports neighborhoods. The
harmful effects of this anthropic activity, especially those related to disturb the night sleep, do
important airports have their operations interrupted at dawn and impose difficulties to the air
traffic expansion. In this regard, it is important to develop effective solutions that reduce the
aircraft external noise levels. Currently, mitigation strategies converge on propulsive systems
tightly integrated with aircraft structures to improve and reduced noise levels. Thus, the present
work carries out a numerical simulation using Computational Fluid Dynamics (CFD) via
Reynolds-Averaged Navier-Stokes methodology (RANS) to investigate the flow field from
installed jet configurations in combination with a serrated nozzle (SMCO006). The simulations
were conducted for operating conditions of Mach 0.5 and 0.9, considering different plate
extensions and vertical distances in relation to the generated flows, in order to reproduce the
installation effects occurring by the interaction between to the exhaust jet with a modern aircraft
wing. The results show that the close proximity of the serrated nozzle surface interferes
significantly with the flow characteristics, thus improving the understanding of the physical

phenomena occurring in tightly integrated jet conditions.

Keywords: Jet Noise, Computational Fluid Dynamics, Chevron Nozzle, Installation Effects



LISTA DE ILUSTRACOES

Figura 1. Magnitude das fontes sonoras de uma aeronave comercial tipica na decolagem e aterrissagem. .......... 20
Figura 2. llustragdo da estrutura aerodindmica produzida por um jato SIMpPIES.........cccecvvvriiininiinnese 25

Figura 3. Exemplos de dispositivos passivos de controle de ruido: (a) tabs; (b) micro jatos; (c) Bocais chanfrados;

(d) BOCAIS SEITHNAUOS. .....evieeieciiseeet st b bbbt b ettt ettt nns 26
Figura 4. SMCO000 (Round): 0 dente, 0° de penetracdo; SMCO001 (Nom): 6 dentes, 5° de penetracdo; SMCO005
(NoPen): 6 dentes, 0° de penetracdo; SMCO006 (DeepPen): 6 dentes, 18,2° de penetracao. ...........cc.cvevvnnene. 27

Figura 6. Secdo transversal com contorno da velocidade axial para bocais com diferentes niveis de penetracéo. 28
Figura 7. Imagem ilustrativa da instalacdo de motores sob as asas em um avido comercial. ...........ccccocevvrvrnennn, 29

Figura 8. Efeitos de instalacdo de jato de uma aeronave com motores montados sob as asas na condicéo estatica

Figura 9. Malhas superficiais coloridas pela razdo de aspecto da CElula. ..........ccccviriiiiniiiiic 39

Figura 10. Nés nos vértices dos VCs (esquerda) e nos nés centrais dos VCs (direita) para uma grade quadrilétera.

..................................................................................................................................................................... 40
Figura 11. Balanco de massa em um VOIUME FINITO. .......ccoiiiiiiiiiiie e 41
Figura 12. Diferenca entre malha estruturada (esquerda) e malha ndo-estruturada (direita). ........c.ccoceeeevvrvnnnnnns 42
Figura 13. Quadrados e tridngulos equUilAteros € aSSIMELIICOS. ......uvvirviiririiireees e 43
Figura 14. Geometrias dos bocais SMCO00O (a esquerda) e SMCO06 (& direita). .........cccoerveverirrireneisisereenns 44
Figura 15. Configuracéo de jato instalado com bocal SMC006, Xs/Dj de avango, h/Dj de altura. a) alinhamento

vale a vale, € 30 Dj de NVEIGATUIA. .......ooveiiiriiiiterieiet ettt ettt bbb b eb e sr e ene e 45
Figura 16. SMCOQO06 original (esquerda); SMCO006 simplificado (direita). .......cccccvevvvevirieiieeiie e 46

Figura 17. Dominio fluidodinamico do bocal SMCO006 na condic&o de instalagdo h/Dj=0,5 e Xs/Dj=14,5; Em ciza
esta o dominio geral, em azul o subdominio cisalhante, e em verde o subdominio interno; A vista de detalhe
a) representa a pespectiva lateral do dominio e a vista de detalhe b) a espectiva frontal................c..cocue..e. 47
Figura 18. Malha ndo-estruturada composta por elementos tetraédricos e quadrilateros gerados no ANSYS
1L 0T TSSO OO ST ST PTOOPR TSP 48
Figura 19. Medida da distor¢do relativa de um elemento em relacdo a sua forma ideal de 0 (excelente) a 1
(inaceitdvel), diStribDUIGAOD BIM COTES. ......oiviiiiiiiirtee bbb 50
Figura 20. Desvio do angulo entre o vetor que conecta o centro dos volumes adjacentes e o vetor normal a
superficie entre eles, de 0 (inaceitAvel) @ 1 (EXCEIENTE)......covcveiieiiiiiece e 51
Figura 21. Zonas de definicdo das condicdes de contorno do modelo numérico (boundary); a) vista frontal; b) vista
traseira; ¢) vista isométrica das superficies internas do dominio; d) vista lateral. ............ccoceevverviciierinnnnn, 53
Figura 22. Comparacéo entre os perfis de velocidade para o bocal SMCO000, em x/Dj = 4, obtidos numericamente
e dados publicados por Bridges & Wernet (2010). .......ccooireirireieieneesie ettt 57
Figura 23. Comparag&o entre os perfis de intensidade de turbuléncia para o bocal SMCO000, em x/Dj = 4, obtidos
numericamente e dados publicados por Bridges € Wernet (2010). .......ccooveirieiininenie e 57
Figura 24. Comparagdo entre os perfis de velocidade do bocal SMC000 e SMCO006, em x/Dj = 4, obtidos

10T o L =T L (TSR 58



Figura 25. Comparacdo entre os perfis de intensidade de turbuléncia para o bocal SMC006 e SMC000, em x/Dj =
4, ODLIAOS NUMEIICAMENTE. .....iieiiiiiieie ettt sttt ettt st st e be et e e s et et sbesbesbeeteese et e stesbesbeabeereenes 58
Figura 26: Comparagao entre os dados numéricos e experimentais em x/Dj = 15; a) Perfis de velocidade; b) Perfis
de intensidade de tUrDUIENCIA. .........ooiiiiiii ettt sbesbe e eneas 60
Figura 27. Casos isolados e instalados do bocal SMC006 (h/Dj = [0; 0,5; 1] e Xs/Dj = 14,5 obtidos em x/Dj = 4);
a) Comparacdo entre perfis de velocidade normalizados; b) Comparacdo de perfis de intensidade de
BUPDUIBNCIAL oottt bbbttt bbb e et s b et et e st e e e benb et ebe st e ete e 63
Figura 28. Casos isolados e instalados do bocal SMC006 (h/Dj = [0; 0,5; 1] e Xs/Dj = 21 obtidos em x/Dj = 4); a)
Comparacdo entre perfis de velocidade normalizados; b) Comparacdo de perfis de intensidade de
108 o]0 ][] o - VOSSPSR 64
Figura 29. Plano radial apresentando o comportamento do escoamento sob condi¢des de instalacdo h/Dj = 1 e
Xs/Dj = [14,5; 21]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]; b) Niveis de intensidade
de turbuléncia respectivamente para XS/Dj = [14,5; 21]...cocoiiiieiiieneiieree e 66
Figura 30. Plano radial apresentando o comportamento do escoamento sob condic¢des de instalacdo h/Dj = 0,5 e
Xs/Dj = [14,5; 21]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]; b) Niveis de intensidade
de turbuléncia respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]...eccveveiieiieiieieseeieeie e te e sre e eneas 67
Figura 31. Plano radial apresentando o comportamento do escoamento sob condigdes de instalacdo h/Dj = 0 e
Xs/Dj = [14,5; 21]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]; b) Niveis de intensidade
de turbuléncia respectivamente para XS/Dj = [14,5; 21]...cociiiieiiieneieieree et 68
Figura 32. Plano radial comparando o comportamento do escoamento dos bocais SMC000 e SMC006, sob
condicGes de instalacdo h/Dj = 0,5 e Xs/Dj = [15; 14,5]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj
=[14,5; 15]; b) Niveis de intensidade de turbuléncia respectivamente para Xs/Dj = [15; 14,5]. ...c..cveuveee. 69



LISTA DE TABELAS

Tabela 1. Condic@es de testes para investigagdes com jato instalado. ..........cccoeoviiriiiiniiiicc e, 46
Tabela 2. Dimensdes do dominio em funcdo do didmetro do bocal (Dj). ......ccoerreirriiinieerse e, 48
Tabela 3. Niveis maximos de velocidade e intensidade de turbuléncia para refinamentos diferentes................... 49
Tabela 4. caracteristicas gerais da MAINE. ...........ociiriiiiiei bbbt 51

Tabela 5. CondicGes de contorno utilizadas no modelo numérico para cada distancia vertical da superficie a linha

Lo To N P o Tl [0 oo or: 1 I £V ) SO RS 54
Tabela 6. InformacBes do modelo de VErIfICAGAD. ........cccvieiiiicice e 56
Tabela 7. Condices de contorno dos modelos numéricos de VErificagdo.........cccoevereviiiiivcieicie e, 56
Tabela 8: Informagdes do Modelo de VEFfICAGHD. .......cuiiieiiiicii e 59

Tabela 9: CondicBes de CONtOINO ULHIZAAAS. ........coveveririie sttt sre st 60



ANSYS
CAA
CAD
CFD
CFX
DNS
ESDU
ESSS
RANS
SMC
SST
TKE
UFPA
URANS
VCs

LISTA DE ABREVIATURAS E SIGLAS

Empresa de software de simulagcdo numérica
Computational Aeroacoustics
Computer-aided design

Computational Fluid Dynamics

Compilador de cddigo de CFD

Direct Numerical Simulation

Engineering Sciences Data Unit
Engineering Simulation and Scientific Software
Reynold Average Navier Stokes

Small Metal Chevron

Shear Stress Transport

Turbulence Kinetic Energy

Universidade Federal do Para

Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes
Volumes de Controle



LISTA DE SIMBOLOS

Simbolo Descricéo
a; Constante empirica
C. Constante de fechamento
C., Constante de fechamento
Cy, Constante de fechamento
Dj Diametro do bocal
F{OUF, Funcéo de mistura
M NUmero de Mach
S Maodulo do tensor de deformacao médio
T Temperatura do jato na saida do bocal
U Velocidade medida em cada ponto do jato
Uj Velocidade do jato
Xs Avanco da superficie
8 Delta de kronocker
Oideal Angulo ideal do volume finito
O max Angulo méximo do volume finito
O nin Angulo minimo do volume finito
TR Viscosidade turbulenta
U, Viscosidade cinematica
oy Constante de fechamento
o, Constante de fechamento
L/ Constante de fechamento
9" Constante de fechamento
v Operador nabla
A Operador de Variagao
h Distancia vertical da superficie a linha do labio do bocal
l Medida para comprimento
e Inicial do ponto cardeal east da rosa dos ventos
g Aceleracdo da gravidade
k Energia cinética turbulenta
m Massa
n Inicial do ponto cardeal north da rosa dos ventos
S Inicial do ponto cardeal south da rosa dos ventos
t Tempo
u Energia cinética turbulenta
u Raiz quadrada da energia cinética turbulenta
X Coordenada normalizada pelo diametro do jato cujo eixo aponta

na direcdo principal do jato

Coordenada normalizada pelo diametro do jato cujo eixo é
paralelo a superficie da placa

Inicial do ponto cardeal west da rosa dos ventos

Taxa de dissipacao de turbuléncia

Viscosidade dinamica

Constante de fechamento

Massa especifica

<

VDMNE M=



S ESXRANNQ

Tens&o normal

Tens&o de cisalhamento

Fracdo de volume de fluido

Constante de fechamento

Frequéncia de dissipacao de turbuléncia
Operador de derivada parcial

Constante de fechamento



SUMARIO

1. INTRODUGAO ...ttt 20
1.1.  MOTIVACAO E CONTRIBUICAOQ ......ooeveeeteeeeeeeeeeeeee e 21
1.2, OBIETIVOS ..ottt e e s e e snbe e e sna e e e nnae e e 22

1.2.1.  ODBJELIVOS GEIAIS ..ottt bbbttt 22
1.2.2.  ODJetiVoS €SPECITICOS......uiiiiiiiiieie et 22
1.3, ESTRUTURA DO TRABALHO .....coccoiiitiiiece e e 23

2. REVISAO BIBLIOGRAFICA ..ottt 24

2.1. DESCRICAO DE JATOS TURBULENTOS........cccovsvereeereeieeseeessesesssesiesessenienon, 24
2.1.1.  JALOS SIMPIES.....oiiiciecc e 24
2.2.  DISPOSITIVOS DE INTENSIFICACAO DE MISTURA.......ccoveveeeeieeerneeen, 25
2.2.1. BOCAIS COM CHEVIONS ....cuviviiieiieiie it 26
2.3. EFEITOS DE INSTALAGAO.......c.oiieeeeeeteeeses e sesiesesesiess s sssssassn s, 29
2.3.1.  Avides com motores montados SOD @ 8Sa..........ccevvrererieieienene e 29
2.4. ESTUDO DE EFEITOS DA INSTALACAO COM CHEVRONS. .......cccccvvvvennnn. 30

3. FUNDAMENTAGAO TEORICA ..o 32
3.1. AEROACUSTICA COMPUTACIONAL. c...oieceeeeeeeeeeeeeeeee et 32
3.2. MODELAGEM DA TURBULENCIA ..ot 32

3.2.1. Equacdo média de Reynolds Navier-Stokes (RANS).......cccccevererereieseennan, 33
3.2.2.  HipOtese de BOUSSINESH ......cvererieriereriirieieiesie ettt see s 34
3.2.3.  Modelo de turbuléncia de duas eQUAGDES ...........cccerererireiieeienerie s 36
3.3. GERAGCAO DO DOMINIO DISCRETO ......ouiiiieiieieeeeeereseee s 39
3.3.1.  Método dos VOIUMES FINITOS.........cccveeiieieieiese e 39
3.3.2. Malhas estruturadas e N80-eStruturadas...........coccoereririeiienene e 42

4, CARACTERIZAQAO DO MODELO NUMERICO ......cooiviieieeeeeeeeeeeeeeeeres 44
4.1. GEOMETRIAS SIMULADAS ...ttt 44
4.2.  PARAMETRIZAGAO DO DOMINIO .......ooviriiiirineieiieinsie s 46
A.3. MALHA ... oottt 48

4.3.1. Critério de convergénciade malha ...........cccccceeieiiiiiiicic e 49
4.3.2. Qualidade de MalNa..........cooiiiiiiiiiie e 49

4.4. CONDICOES DE CONTORNO .......oiieieeiesieeeesesiesetestessenesseses s sesess s seneenees 52
5. ANALISE DOS RESULTADOS........ovieiiieeieieeeieeessisissssesisses s sesessessssssssnasssnssnensons 55

5.1.  VALIDACAQO DO MODELO........cooiuiiiiiiieeeeeeeeeesee e s esaessesee s 55



511, JA0S ISOIAUOS. ... 55

5.1.2.  JAtOS INSTAIATOS .....cuveieieiieiecie e e 59

5.2. CONFIGURAC}@ES DE JATO INSTALADO FORTEMENTE INTEGRADAS...61
5.2.1. Configuracdes fortemente integradas com o bocal SMCO006........................ 61

6. CONCLUSOES ..ottt sttt sttt 70
6.1. SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS.......cccovevmiereiieessenersseeesssieneenan, 71

== = = N L] 1N 72



20

1. INTRODUCAO

O ruido aerondutico é considerado o principal problema ambiental na aviacao civil
devido aos seus efeitos prejudiciais as atividades humanas de trabalho e lazer (SCATOLINI;
ALVES, 2016). Embora apenas uma pequena porcentagem da energia de propulséo da aeronave
seja convertida em som, essa porcentagem representa uma grande fonte de emisséo, pois seus
efeitos fisiologicos limitam as operagdes de importantes aeroportos pelo mundo (POWELL;
FIELDS, 1991). Em aeronaves comerciais modernas, as contribui¢cdes para o nivel de ruido
externo total estdo relacionadas a turbuléncia e surgem devido & interacdo do escoamento
externo de ar e partes da aeronaves, sendo as principais fontes sonoras aquelas associadas as
estruturas da aeronave (flap?, slat?, etc.), trem de pouso e motor (fan®, jato, turbina e combustor)
(CASALINO, 2008; SOUZA et al., 2017).

De acordo com a Figura 1, pode-se observar as principais fontes sonoras, em diferentes

estagios de voo, responsaveis pela geracao de ruido.

Figura 1. Magnitude das fontes sonoras de uma aeronave comercial tipica na decolagem e aterrissagem.

120- k‘-\ Approach Takeoff 2

Fonte: Souza et at. (2017)
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Portanto, para efetivamente reduzir o ruido externo de aeronave, inicialmente é
necessario compreender de que forma este ruido estd correlacionado com fendmenos
aerodinamicos e entdo identificar maneiras de controla-los. O presente trabalho considera a
investigacdo do campo fluidodindmico de configuracbes de jato instalado fortemente
integradas, e diferentes bocais de exaustdo, com e sem chevrons, préximos a uma placa plana
representando o efeito de instalacdo devido a asa, nas condi¢fes operacionais de Mach 0,5 a
Mach 0,9 (velocidades comumente praticadas proximo a aeroportos), através de simulacfes em
Dinamica dos Fluidos Computacional (Computational Fluid Dynamics - CFD) resolvidas via
metodologia RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes). Os dados de escoamento obtidos séo
entdo comparados com dados experimentais disponiveis na literatura considerando condic¢Ges
operacionais e de instalacdo similares. Uma vez que a comparacdo entre os dados
fluidodindmicos numeéricos e experimentais apresentem boa concordancia e entdo os modelos
numeéricos desenvolvidos sejam considerados validados, novas configuracGes de instalacdo de
aeronaves podem ser virtualmente avaliadas como uma triagem inicial para, posteriormente, se
avaliar de forma mais detalhada, aquelas configuracdes com melhor desempenho aerodinamico.
Por fim, os dados obtidos a partir das simulacGes numéricas também poderdo alimentar modelos
numericos acusticos com a finalidade de se obter o campo sonoro resultante ao nivel de um
observador no campo distante.

Este trabalho é uma das etapas de um esfor¢o conjunto para o desenvolvimento de um
codigo numérico de Aeroacustica Computacional (Computational Aeroacoustics, ou CAA)
baseado no método de Tracado de Raios (Ray-Tracing) tridimensional, capaz de predizer (i) as
interacdes das fontes sonoras do jato de exaustdo com estruturas da aeronave, tais como asa e
flaps e (ii) o campo sonoro resultante. Por este motivo, € de extrema importancia garantir que
os dados fluidodindmicos aqui apresentados tenham boa confiabilidade e concordancia com

dados disponiveis na literatura para casos de teste similares.

1.1. MOTIVACAO E CONTRIBUICAO

Dados experimentais sdo importantes para validar modelos numéricos pois reproduzem
com acurécia importantes fendmenos fisicos. Entretanto, bancadas de teste capazes de obter
dados fluidodinamicos de alta qualidade apresentam elevados custo e tempo de construgédo
(BASTOS et. al., 2017). Diante deste cenario, ferramentas computacionais apresentam-se como
opcOes atrativas na resolugdo e analise de problemas em aeroacustica.

Atualmente, uma tendéncia comumente observada em configuragdes de instalacéo

envolve explorar sistemas propulsivos fortemente integrados as estruturas da aeronave visando
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maior eficiéncia aerodindmica e niveis reduzidos de ruido (BROWN; WERNET, 2014;
BASTOS, 2016). Neste sentido, é importante dispor de recursos que permitam avaliar
acuradamente o campo fluidodinamico dessas configuracfes nas regiées em que o jato interage
com elementos da aeronave tais como asa e flap, pois essas interacdes (jato-asa e jato-flap)
modificam as caracteristicas do escoamento e, consequentemente, 0 campo sonoro resultante.
As simulacfes numéricas sdo de grande importancia pois, com o auxilio de recursos visuais e
gréficos, podem revelar caracteristicas que ndo sdo facilmente observadas e/ou capturadas a
partir de experimentos, melhorando o entendimento dos fendmenos fisicos observados

computacionalmente, foco do presente trabalho.

1.2. OBJETIVOS

1.2.1. Obijetivos gerais

Investigar numericamente o campo fluidodindmico de configuragfes de jato instalado

fortemente integradas com bocais serrilhados através de simulac@es de CFD.

1.2.2. Objetivos especificos

e Desenvolver modelos numéricos representativos das configuracGes de instalacdo a
serem investigadas;

e Comparar os resultados com dados disponiveis na literatura para validagdo dos modelos
desenvolvidos;

e Descrever os principais fenébmenos fisicos ocorrendo nas proximidades do bocal das

configuragdes fortemente instaladas com base nos resultados numéricos obtidos;
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1.3. ESTRUTURA DO TRABALHO

Este trabalho esté dividido em cinco capitulos, distribuidos da seguinte forma:

e Nocapitulo 1, o tema do presente trabalho € introduzido juntamente com a especificacao
do problema. Na sequéncia, a motivacdo para seu desenvolvimento ¢é apresentada bem
como os objetivos e estrutura do trabalho.

e O capitulo 2 traz uma revisdo da literatura a respeito de jatos turbulentos, levando-se
em consideracdo os principais dispositivos empregados no bocal de exaustdo para obter
beneficios acusticos sem impor penalidades aerodindmicas. Por fim, 0os mais notaveis
trabalhos considerando a combinacdo de efeitos de instalagio com chevrons séo
apresentados.

e No capitulo 3 € apresentada a fundamentagdo teorica relacionada & aeroacustica
computacional, conceitos importantes sobre a modelagem de turbuléncia e da
metodologia RANS (Média de Reynolds Navier-Stokes), a qual foi empregada na
resolucdo dos escoamentos investigados. Ainda, este capitulo apresenta as equacfes
matematicas, implementadas nos principais modelos de turbuléncia, para descrever a
fisica dos escoamentos investigados numericamente.

e No capitulo 4, sdo apresentadas as etapas de desenvolvimento dos modelos numéricos
desenvolvidos, os procedimentos para discretizacdo do dominio, critérios de
convergéncia adotados e outras caracteristicas das simulagdes realizadas.

e No capitulo 5 sdo apresentados os resultados obtidos, inicialmente para o caso de jato
isolado para fins de validacdo, e posteriormente, para casos de jato instalado, como
forma de elucidar fendmenos fisicos dificeis de se observar a partir de experimentos.
Uma discussdo detalhada a respeito dos principais resultados obtidos encerra esta
Sesséo.

e No capitulo 6 sdo apresentadas as considera¢des finais da pesquisa e a proposicdo para
trabalhos futuros.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA
2.1. DESCRICAO DE JATOS TURBULENTOS

Pode-se definir um jato como sendo uma modalidade de escoamento livre que surge em
funcdo da descarga de um fluido proveniente de uma canalizagdo em um meio quiescente?
(MAYER, 2003). Na saida do bocal de exaustdo, o jato possui niveis de turbuléncia
relativamente baixos e geralmente um perfil de velocidade uniforme. Ao ser descarregado, o
jato gera camadas cisalhantes nas bordas do bocal, separando-o de suas adjacéncias ndo-
turbulentas através de uma interface, cuja forma é aleatoria e estd constantemente mudando
(ANDERSSON, 2003). E importante salientar que apesar do perfil de velocidade ter a mesma
quantidade de movimento em diversas posi¢cGes longitudinais a jusante do bocal, o fluxo
massico é diferente nestas posi¢oes. O fluido do jato € realimentado pelo préprio ambiente, e a
vaz&o massica do jato aumenta no sentido do escoamento (POPE, 2000).

Por sua vez, as camadas mais externas do fluido vindo do bocal sofrem uma diminuicéo
de sua velocidade, em funcdo da reacdo promovida pelo fluido do meio quiescente recém
acelerado. Desse modo, o padrdo de escoamento do fluido egresso do bocal vai gradativamente
perdendo a sua quantidade de movimento em favor de porcGes de fluido do meio quiescente
incorporadas pelo escoamento vindo do bocal (MAYER, 2003).

2.1.1. Jatos simples

Em um jato circular simples, considerando-se velocidades subsénicas, é possivel
identificar trés regides distintas: o ndcleo potencial, a zona de mistura envolvendo o nucleo, e
a regido onde o jato esta completamente desenvolvido (KUTTRUFF, 2006) (ver Figura 2). Na
medida em que o0 escoamento resultante dessa interacdo se afasta da secdo de saida do bocal, o
padrdo de escoamento deixa de ser uniforme em toda a area correspondente a se¢do de saida,
para ser uniforme apenas na regido interna da secao que ainda nao sentiu a presenca do meio
quiescente, denominada por cone potencial ou regido inviscida. Além disso, ja ndo existe mais
uma mudanga abrupta na condicdo de escoamento entre a regido do meio quiescente,
denominada como regido de entranhamento®, e o fluido egresso do bocal, o que ocorre devido

ao surgimento de uma regido intermediaria, denominada por camada cisalhante.

4 Regido no espaco na qual o fluido nela contido apresenta uma condigdo de escoamento cujo campo de velocidade
é nulo ou minoritario em relagdo ao campo de velocidade do fluido que emerge do sistema de dutos, geralmente,
por intermédio de um bocal.

5 E ainducio de massa adjacente ao escoamento pelos vortices na periferia do jato (NIKAM; SHARMA, 2014).
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Figura 2. llustracdo da estrutura aerodinamica produzida por um jato simples.
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Fonte: BASTQOS, 2016.

Na camada cisalhante, o campo de velocidade apresenta, na regido fronteirica com a
regido de entranhamento, magnitude muito préxima a zero e Uj, nas proximidades do cone
potencial. Em jatos turbulentos, nas regides onde ha cisalhamento geralmente ha vorticidade e
esta € um gerador complexo de ruido. Porém, a regido de maior contribuicdo aos niveis de ruido
esta localizada proximo ao final do nucleo potencial (zona de mistura) (JUVE et al., 1980). Esta
regido é caracterizada por forte turbuléncia, na qual ocorrem flutuacdes locais de presséo e

densidade, expandindo e contraindo os elementos de volume.

2.2.  DISPOSITIVOS DE INTENSIFICACAO DE MISTURA

Devido a dificuldade de se reduzir o ruido de jato por meio de novas alteracbes nos
motores, uma estratégia bem-sucedida durante algum tempo, foi o0 uso de dispositivos para
intensificar a mistura turbulenta entre o escoamento do jato e o fluido ambiente (SAIYED et
al., 2000; MARTENS, 2002; HUFF, 2007). Vér e Beranek (2006) definem esses dispositivos
como silenciadores, cuja performance € funcao apenas da constru¢do geométrica e capacidade

de absorcdo de ruido dos componentes do sistema. Dentre esses dispositivos de controle de
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ruido aplicados a jatos, foram estudados os tabs, microjets, bevels® e chevrons’(ENGEL, 2012).
A Figura 3 ilustra esses dispositivos.

Figura 3. Exemplos de dispositivos passivos de controle de ruido: (a) tabs; (b) micro jatos; (c) Bocais
chanfrados; (d) Bocais serrilhados.

Fonte: ENGEL, 2012.

Os tabs sdo estruturas do bocal de formatos varidveis inseridas perpendicularmente no
escoamento, causando assim perturbacdes locais, com o intuito de intensificar a turbuléncia na
saida do bocal e reduzir a energia das grandes escalas turbulentas no final do nucleo potencial,
onde sdo geradas ondas de pressdo acustica que se deseja atenuar (ENGEL, 2012).

Os micro jatos sdo estruturas que inserem um fluido secundario ao escoamento de forma
a atuar no ruido de mistura turbulento, no ruido associado a choque de banda larga e tons de
ruido (ALKISLAR; BUTLER, 2007). Ja os bevels sdo bocais chanfrados que alteram a direcéo
do escoamento com intuito de mudar a diretividade do ruido. Nesses dispositivos, a reducao do
ruido ocorre se a taxa de mistura é acelerada ou se a velocidade do jato de exaustdo, em relacdo
a atmosfera, é reduzida (ROLLS ROYCE, 1986). Isto também pode ser alcancado através de

bocais com chevrons.

2.2.1. Bocais com Chevrons

Os chevrons séo alteracdes na geometria do bocal que induzem vorticidade axial no
escoamento, aumentando a mistura entre 0 ar externo, o jato secundario e o jato primario
(SAIYED et al., 2000) e redistribui a quantidade de movimento da corrente do nucleo de alta
velocidade para a corrente do fan de menor velocidade (CALLENDER et al., 2010). Segundo

6 Bocais chanfrados.
7 Bocais serrilhados.
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Nesbitt et al., (2006), esse dispositivo altera as caracteristicas do jato, bem como a intensidade
do ruido gerado e a localizacao das fontes. Com o objetivo de compreender os efeitos dos bocais
da série SMC (Small Metal Chevron) sobre o escoamento e o ruido, Bridges e Brown (2004)
alteraram aspectos geomeétricos relacionados com a intensidade e espagamento dos vortices, tais
como penetragdo e nimero de dentes. Para avaliar o efeito da penetragdo, foram utilizados

bocais com as caracteristicas representadas pela Figura 4.

Figura 4. SMCO000 (Round): 0 dente, 0° de penetracdo; SMCO001 (Nom): 6 dentes, 5° de penetracgao;
SMCO005 (NoPen): 6 dentes, 0° de penetracdo; SMCO006 (DeepPen): 6 dentes, 18,2° de penetracao.
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Fonte: Adaptado de BRIDGES e BROWN (2004).

A penetracdo dos dentes apresentou grande impacto no decaimento da velocidade média
ao longo da linha de centro (Figura 5) e no aumento da intensidade de turbuléncia préximo a
saida do bocal. Nas regides mais afastadas do bocal, entretanto, ndo houve impacto e os jatos
passaram a se comportar de maneira similar para todas as geometrias (BRIDGES; BROWN,
2004).

Em um trabalho notavel, Opalski et al. (2005) analisaram a intensidade de turbuléncia
axial, vorticidade média axial e a velocidade média axial. Onde observaram que quanto maior
a penetracdo, mais intensa € a dissipacdo turbulenta e a vorticidade axial no inicio do bocal,

com reducdo acentuada em area e magnitude em pontos mais distantes do escoamento.

Para a magnitude da velocidade axial (Figura 6) comparando-se os perfis dos bocais
SMCO001 e SMCO006, na posicdo axial z/d=2 fica evidente que a penetragcdo contribui para o
aumento do espalhamento. Para 0os mesmos bocais, nota-se também que a partir de z/d=5 o
formato em estrela produzido pelas serrilhas é mais dificil de ser notado. Em z/d=6,5 o contorno
de velocidade é composto apenas por anéis concéntricos para todos os bocais, apesar de a

magnitude da velocidade no centro do jato ainda ser inferior para o bocal com maior penetracao.
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Figura 5. Velocidade axial na linha de centro para bocais com diferentes niveis de penetracao.
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Fonte: Reproduzido de BRIDGES e BROWN, (2004).

Figura 6. Secdo transversal com contorno da velocidade axial para bocais com diferentes niveis de
penetracéo.
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Fonte: Reproducdo de OPALSKI et al., (2005).
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2.3. EFEITOS DE INSTALACAO

Quando um motor é instalado em uma estrutura de aeronave, muitos efeitos
aerodinamicos e, consequentemente, de ruido adicionais sdo introduzidos a partir de diversas
interagdes entre o escoamento e superficies (MCLAUGHLIN, 2010; ELKOBY, 2005). Se bem
exploradas, certas configuracbes podem fornecer grandes beneficios acusticos através de
otimizacdo de projeto ao explorar favoravelmente os efeitos de instalagdo (HUNTER et al.,
2005; ELKOBY, 2005).

2.3.1. Avides com motores montados sob a asa

Devido a instalacdo, grande parte do jato é posicionada diretamente abaixo da asa
(Figura 7), o que significa que o ruido pode ser refletido para os observadores no solo. Além
disso, a proximidade da asa significa que a fonte do jato pode ser modificada e novas fontes
podem ser introduzidas, especialmente quando os flaps estdo defletidos (MCLAUGHLIN,
2010).

Figura 7. Imagem ilustrativa da instalacdo de motores sob as asas em um avido comercial.

Fonte: Enjoy Safer Technology

A Figura 8 apresenta dados para o caso de uma aeronave com motores montados sob as
asas na condicdo estatica (ESDU, 2002). As curvas, superior e intermediaria, representam
situacOes de jato instalado, nas quais o efeito dos flaps e asa, interagindo com escoamento do
jato, é considerado sobre o ruido resultante. A curva inferior, por sua vez, representa 0s niveis
de ruido de um jato isolado. Nota-se que, em baixas frequéncias os efeitos dominantes séo
aqueles da interacdo jato-asa e jato-flap, e para altas frequéncias os efeitos de reflexdo sonora

promovida pelas superficies da asa e do flap contribui para elevar os niveis de ruido. Isto
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evidencia a grande importancia em se contabilizar os efeitos de instalagdo no estudo de
aeroacustica de jatos (LAWRENCE, 2014).

Figura 8. Efeitos de instalacédo de jato de uma aeronave com motores montados sob as asas na condicao

estatica
30 ,
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20 promovida pela
& Asa e flap
=
@
=
4
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\
-
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—e—Jato isoladoe -®—Jato-asa —&—jato-flap

Fonte: Adaptado de ESDU (2002).

2.4.ESTUDO DE EFEITOS DA INSTALACAO COM CHEVRONS.

Mengle et al. (2006a) alegam que interacdes do pilone®, asa e flaps com o jato de
exaustdo, ocasionam assimetria no campo acustico proximo e no campo de escoamento
adjacente ao bocal habitualmente instalado sob a asa de uma aeronave. Partindo dessa
constatacdo, visando diminuir os efeitos da instalacdo e, por consequéncia, o ruido de jato,
pode-se alterar os aspectos geométricos da instalacdo entre o jato e estruturas da aeronave, tais
como extensdo da asa, distancia entre o bocal e a asa etc. Em um segundo trabalho, Mengle et
al. (2006b), analisaram os efeitos de bocais chevron em condicdes instaladas na presenca de
elementos de hipersustenta¢do na asa, no que concluiram que o beneficio acustico para todos
0s bocais com chevrons em configuragdes instaladas € menor do que em configuragdes isoladas

nas condigdes de decolagem.

Mengle (2011), com um modelo em escala de asa com flaps e fuselagem, conduziu

estudos a respeito do ruido de interacdo jato-flap com bocais lisos e com chevrons. E notou que

8 Componente que tem como propdsito fixar a estrutura da aeronave o motor.



31

para o bocal convencional houve aumento de ruido de jato com reducdo da altura entre a asa e
0 bocal do fan ou aumento no angulo de deflex&o do flap. Para bocais com chevrons, nenhum
aumento foi identificado. Com base nesses resultados, o autor sugeriu que distancias ainda
menores entre a asa e 0 bocal fossem testadas, uma vez que a interacéo do jato com a superficie

se mostrou irrelevante nos niveis de ruido das configuracGes testadas.

Kopiev et al. (2013) conduziram uma investigacdo experimental extensiva sobre 0s
efeitos de instalacdo acima da asa. Os resultados mostraram que os chevrons reduziram 0s
niveis das fontes de baixa frequéncia e redistribuiram as fontes de pico do jato para regides
mais proximas a saida do bocal, antecipando os aumentos de alta frequéncia e potencializando

as reducdes de ruido devido ao efeito de barreira sonora.
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3. FUNDAMENTACAO TEORICA

3.1. AEROACUSTICA COMPUTACIONAL.

Para lidar com os problemas atuais de Aeroacustica, varias sao as ferramentas numéricas
disponiveis. Dentre essas ferramentas, podemos citar a aeroacustica computacional,
que investiga o ruido gerado pela movimentacéo turbulenta do fluido ou/e pela interacdo de

forgas aerodindmicas com superficies

Dados experimentais sdo importantes para validar modelos numéricos pois reproduzem
com acurécia importantes fenémenos fisicos. Porém, bancadas de teste de grande porte
apresentam elevados custo e tempo de construcdo (BASTOS et. al., 2017). Diante deste cenario,
ferramentas computacionais apresentam-se como alternativas na resolucdo e andlise de
problemas em aeroacustica. E desenvolve dessa forma, métodos para investigar e solucionar
impasses reais que envolvem fendmenos acusticos. Tam (2012), define que alguns dos maiores

desafios enfrentados pela aeroacustica computacional sao:

¢ A modelagem de ondas de alta frequéncia e pequeno comprimento de onda, em razéao
dos requisitos de geracdo de malha, discretizacdo de dominio e custo computacional
para a realizacdo de simulacGes numéricas apropriadas.

e Utilizacdo de condic¢des adequadas de absorgdo sonora (buffer layers) nas fronteiras do
dominio computacional de forma a representar apropriadamente as condi¢des de campo
livre, pois as perturbagdes das ondas acusticas decaem muito mais lentamente quando
comparadas com perturbacfes no de dominio e custo computacional para a realizagao

de simulac¢des numeéricas apropriadas escoamento.

3.2. MODELAGEM DA TURBULENCIA

Frisch (1995), determina turbuléncia como fenémeno no qual o movimento das
particulas, ou moléculas, é desordenado e suas trajetorias sdo sem forma definida, isto €,
bastante irregular, aleatério e cadtico. Matematicamente falando, é a flutuacdo de velocidade
(u) em todas as direcBes, com infinitos graus de liberdade. Um indicativo para o nivel de
turbuléncia é o numero de Reynolds (Re), nimero adimensional o qual apresenta valores
crescentes conforme o sistema apresenta maior turbuléncia. Devido a flutuacdo de velocidade,
0 escoamento turbulento aumenta a difusividade molecular do meio, otimizando a troca de
energia entre as particulas de fluido, ocasionando a geragédo de altos gradientes de potenciais
associados. Devido a sua natureza caotica e totalmente randdmica, até a contemporaneidade, a

comunidade cientifica ndo conseguiu desenvolver um modelo que resolvesse a questdo da


https://pt.wikipedia.org/wiki/Turbul%C3%AAncia
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turbuléncia para todos os tipos de fluxo, sendo assim, temos varios modelos que s&o acoplados
as equac0es de Navier-Stokes®.

3.2.1. Equacdo média de Reynolds Navier-Stokes (RANS)

A resolucéo direta das equacOes de Navier-Stokes para turbuléncia utilizando métodos
computacionais, ainda ndo € factivel em problemas de engenharia (NOGUEIRA, 2019). Tal
técnica € conhecida como Direct Numerical Simulation (DNS), e possibilita a resolucdo de
todas as escalas de turbuléncia de forma direta, sem a necessidade de qualquer modelo de
turbuléncia ou dados empiricos para a solugdo (CUMMINGS et al., 2015), porém, exige um
imenso custo computacional. Uma forma de simplificar o problema de turbuléncia é aplicar
algumas metodologias para fazer com que as equacGes de Navier-Stokes possam considerar 0s
efeitos de turbuléncia (FONTANA, 2018).

Considere por exemplo que a velocidade € um componente médio, u, e um componente

que varie com o tempo (t;), ;.

—u+ @)
u—u+dti

O componente médio é dado por:

t+At

1
N 2
AL udt (2)

|

t

Onde At é uma escala de tempo que € grande em relacédo as flutuacoes turbulentas, mas
pequena em relacdo a escala de tempo na qual as equacdes sdo resolvidas. Para fluxos que
variam com o tempo, as equagdes sdo agrupadas em médias. Isso permite que as equacgdes
médias sejam resolvidas também para simulacdes com varios passos de tempo. As equacgdes
resultantes sdo as vezes chamadas de RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes). Toda essa
abordagem parte do procedimento introduzido por Reynolds, chamado de decomposicdo de

Reynolds.
Aplicando essa decomposicdo de Reynolds, e lembrando que a escala de tempo é muito
grande em relacdo as flutuacGes turbulentas, % = (, temos entdo que a equacdo de Navier-

Stokes pode ser escrita como:

9 Estas equacdes estabelecem que mudancas na quantidade de movimento e aceleracdo de uma particula fluida
sdo simplesmente o produto das mudancas na pressao e forgas viscosas dissipativas (similar a friccdo) atuando
no fluido (FONTANA, 2018).
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ou _ __ —
p E+u-Vu =pg — Vp + uv-u 3)

Para poder explicar melhor sobre o assunto, temos que transformar a difusdo molecular
em termos de tensor, além disso, acrescentamos alguns termos de fluxo turbulento que serdo

explicados logo a seguir. Assim, a equacdo anterior passa a ser:

dp 0 B P d
Fraks a—)q(Puiuj) =pgi — 6_xi+ a—xj(—z(fl’j)) (4)

A equacdo anterior € a equacdo da quantidade de movimento, porém, com uma
abordagem do metodo (RANS). Nessa abordagem, aparece o termo t;; que como mencionado
anteriormente, é um tensor com um acréscimo de alguns termos de fluxo turbulento, conhecido
na literatura também como tensor de Reynold. Esse tensor representa a influéncia das flutuacdes

turbulentas no escoamento e sera explicado melhor a seguir.

3.2.2. Hipdtese de Boussinesq

A abordagem mais comum para modelagem da tensdo de Reynolds € conhecida como
hipdtese de Boussinesq. Essa hipdtese baseia-se em uma analogia entre as tensdes turbulentas
e as tensdes viscosas do escoamento laminar, onde assumem-se que as tensdes turbulentas sdo
proporcionais ao gradiente de velocidade média do escoamento, e o coeficiente de

proporcionalidade é chamado de viscosidade turbulenta ;.

= = au_i+au_j 2 0;ik 5
Tijj = —PUU; = Uy axj o, PO;j (%)

Onde §;; € o delta de kronocker e k € a energia cinética turbulenta especifica (k = %uiuj).

Porém, essa analogia apresenta algumas deficiéncias conceituais. Uma delas, é a adocéo de uma
viscosidade turbulenta, grandeza que varia de acordo com o tipo de escoamento, e ndo de acordo
com as propriedades termodinamicas do fluido como é o caso da viscosidade dindmica (u).
Além disso, a viscosidade turbulenta € considerada escalar, enquanto fisicamente, ela ¢ vetorial.

Isso pode gerar resultados errébneos dependendo do escoamento.
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Visto todos esses problemas apresentados anteriormente, relacionados a viscosidade
turbulenta, conclui-se que ndo da para resolver a equacdo de transporte de fluido sem antes
modelar essa viscosidade. A forma como essa viscosidade turbulenta é modelada, define o
modelo de turbuléncia do fluido na metodologia RANS. Aplicando esse conceito de média
temporal nas equacdes de Navier-Stokes e combinando com a hipdtese de Boussinesq com a
analise dimensional das escalas de Kolmogorovi® (FRISCH, 1995), temos entao:

8k+ ok oy N 9] ( +,ut)6k 6
pat p”fax,-_“faxj pe 0x; K oy/ 0x; ©)

Onde a; € um coeficiente de fechamento e € é a dissipa¢do de turbuléncia por unidade de
massa. Ao aplicar uma analise de microescala de Taylor (1935), encontramos uma igualdade
entre a dissipagdo e a producéo de turbuléncia, assim, podemos modelar essa igualdade como:

_— 3
_O0uoy' u® k2
R P Y A T

()

Onde u,, € a viscosidade cinematica e [ a escala de turbuléncia. O que precisamos agora
pra fechar esse sistema de equacdes € uma prescricao da escala de turbuléncia. Ja Kolmogorov
(1942), em seu estudo embrionario, definiu uma frequéncia de dissipacédo de turbuléncia (w)

como:

w~— (8)

Focaremos nessas duas abordagens para esse trabalho, relacionando a energia cinética de
turbuléncia (k) com a funcdo da dissipacdo de energia turbulenta (¢) e com a frequéncia de
dissipacdo de turbuléncia (w), a fim de conseguir uma modelagem satisfatoria para a

viscosidade turbulenta.

10 Fisicamente, é a menor escala de fluxo turbulento que pode existir sem que haja transmissdo de energia,
seja pela forma de energia cinética ou por transferéncia de quantidade de movimento.
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3.2.3. Modelo de turbuléncia de duas equactes

O modelo de duas equacdes ¢ amplamente usado tanto no meio académico quanto na
industria por causa da relacdo qualidade dos resultados por custo computacional. Nesse modelo,
a velocidade e a escala de turbuléncia séo resolvidas em equacdes de transporte separadas, por
isso o termo “duas equagdes”. Os modelos de duas equagdes k-& e k-w usam a hipotese de
difusdo de gradiente para relacionar as tensdes de Reynolds com os gradientes médios de
velocidade e a viscosidade turbulenta. A viscosidade turbulenta € modelada como o produto de

uma velocidade turbulenta e escala de turbuléncia (I).

3.2.3.1.Modelo k-¢

Como mencionado anteriormente, a velocidade e a escala de turbuléncia sdo resolvidas
em duas equacOes separadas. A energia cinética k, é dada como a razdo de uma unidade de
comprimento ao quadrado por uma unidade de tempo ao quadrado, como por exemplo m? /s?2.
Nesse nosso modelo, consideramos essa energia cinética como turbulenta, entdo, temos todos
aqueles termos de velocidades médias e flutuantes ja descritos. Ja €, é a taxa com que essas
flutuacGes de velocidade se dissipam, é dimensionado como energia cinética por unidade de
tempo, como por exemplo m?/s3. Essas duas variaveis, apesar de serem resolvidas em
equacOes de transporte separadas, podem se relacionar para resolver a viscosidade turbulenta

U; da seguinte maneira:

k2
He = Cup— ©)

As duas equagcdes diferenciais do transporte para a energia cinética (k) e para a taxa de

dissipacdo de turbuléncia (&) sdo resolvidas respectivamente por essas duas equacdes a seguir.

ok ok __ w0 ( +ut>ak "
ot " Mox; Wox, " ax |\ o) ox (10)
65+_65 _c ¢ ou; c €2+ 0 ( yt> oe 1
ot Max, Uk Uax, 2k ox |\ o) ox (1)

Onde os coeficientes de fechamento (C,; C.q; Cep; ox; o.) foram definidos

empiricamente por Lauder e Spalding (1974).
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3.2.3.2. Modelo k-w

O desenvolvimento desse modelo foi proposto por Wilcox (1988) com base na energia
cinética (k) e na frequencia de dissipacéo de turbuléncia (w), definida por Kolmogorov. Essa
frequéncia de dissipacdo de turbuléncia possui dimensdo de [1/s], sendo definido como o
inverso da escala de tempo onde a dissipacédo de turbuléncia ocorre. Sendo assim, o modelo k-
w resolve a viscosidade turbulenta modelando a energia cinética de turbuléncia (k) e a

frequéncia de turbuléncia (w):

k
He =P » (12)

Onde k e w s&o respectivamente:

ok _ ok ot

0 ok
U — =T, — — Uk — 1) —

]

6w+_6k_ w 0u; 2 d it 9 )ao)
or Vo T Sk Tiaw, T WY Ty | UM 5y (14)

Onde os valores do coeficiente de fechamento (¢, ¥, ¥*, 9, 9*) foram definidos por
Wilcox (1988). Na literatura, essas constantes sdo escritas em termos de alfa («), beta (B),
sigma (o) e gama (y). Ao contrério do modelo k-&, 0 modelo k-w possui desvantagens em
regibes de corrente livre e em grandes escalas de turbuléncia, pois os coeficientes de
fechamento produzem uma dissipacao extra de turbuléncia, fazendo com que a energia cinética
(k) tenda a zero, prejudicando a predicdo do tensor de Reynolds. No mais, proximo da parede
e em regibes com baixo numero de Reynolds, esse modelo possui um excelente resultado. Para
esse modelo, é interessante que a malha numeérica esteja com uma resolu¢do maior perto das

paredes, ja que é a regido em que ele representa melhor o escoamento.

3.2.3.3.Modelo shear stress transport (SST)

Esse modelo foi proposto visando simulacdes de escoamentos aerodinamicos para a
industria aeronautica, onde sdo esperados fortes gradientes de pressdo adversos e extensas
regides de separacdo e recirculacdo. Tal modelo € uma tentativa de conciliar as vantagens do
modelo k-¢ com as do modelo k-w. Para escoamentos em camada-limite, 0 modelo k-w é
superior ao k-¢ na solugdo da subcamada viscosa proxima a paredes, inclusive quando adversos
gradientes de pressao estdo envolvidos (DA FONSECA, 2008).
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No entanto, 0 modelo k-w requer uma condi¢do de contorno nido nula para ® para
correntes livres ndo turbulentas, sendo que a solugdo do escoamento é extremamente sensivel
a esse valor especificado (MENTER, 1992). Por outro lado, foi mostrado (CAZALBOU et al.,

1993) que 0 k-& ndo sofre 0 mesmo problema.

Assim, 0 modelo SST mescla a formulacéo robusta e precisa do k-w préximo a paredes
com a independéncia do k- na corrente livre, fora da camada limite. Para tal, 0 modelo k- é
reescrito em funcdo de uma escala caracteristica de frequéncia, . Assim, para se obter um
comportamento do transporte do fluido adequado, coloca-se um limitador para a formulacéo da
viscosidade:

a k

v, (15)

- max(a,w,SF; ou SF,)

Onde a, é uma constante empirica, S € o modulo do tensor de deformacéo médio e F;,
F, sdo as funcBes que determinam qual modelo de turbuléncia sera aplicado para aquela

distancia da parede. Sendo F;:

F, = tanh (arg?) (16)

. vk  500v,,, 4pk 17
W= IR MO B2V V2w )" CDjoy0 Y2 a7)

_ 21 “10
CDy,, = max VkVw, 1le (18)

p o,
F, = tanh (arg?) (19)
B vk 5000y,

W82 =M\ oy V2w (20)



39

3.3. GERAGCAO DO DOMINIO DISCRETO

Historicamente, o método preferido pelos cientistas e engenheiros que trabalham com

mecanica dos fluidos é o método dos volumes finitos. Isso acontece devido:

Q) Essa metodologia incorporar a conservacdo de principios como a massa,
momento e energia, que sao base da modelagem matematica do continuo;
(i) Ao grande avango na capacidade de processamento dos computadores que

evoluiu muito ao logo dos ultimos anos.

3.3.1. Método dos volumes finitos

Segundo Osses (2016), o ponto de partida do método de volumes finitos é a
decomposicdo do dominio em pequenos volumes de controle (VCs), onde as varidveis sdo
atreladas aos n6s. Usualmente, os volumes de controle e os nos sdo definidos com uma grade
numérica, a malha (Figura 9).

Figura 9. Malhas superficiais coloridas pela razéo de aspecto da célula.

Fonte: Disponivel em https://blog.pointwise.com

Os nos, onde se guardam as variaveis a serem resolvidas, se localizam nos vértices desta
malha ou nos centros dos volumes (Figura 10), e é a referéncia com a que se conta para
aproximar a solugéo no resto do dominio. Segundo Maliska (2004), existem duas maneiras de
se obter as equacdes aproximadas no método de volumes finitos. A primeira € a realizagdo de

balancos da propriedade em questdo nos volumes elementares, ou volumes finitos, e a segunda


https://blog.pointwise.com/
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é, partindo-se da equacéo diferencial na forma conservativall, integra-la sobre o volume
elementar, no espago e no tempo.

Figura 10. Nés nos vértices dos VCs (esquerda) e nos nos centrais dos VCs (direita) para uma grade
quadrilatera.

Nodos

VCs
Fonte: OSSES, 2016.

Segundo Maliska (2004), existem duas maneiras de se obter as equagfes aproximadas
no método de volumes finitos. A primeira € a realizacdo de balancos da propriedade em questdo
nos volumes elementares, ou volumes finitos, e a segunda €, partindo-se da equacéo diferencial
na forma conservativa®?, integra-la sobre o volume elementar, no espaco e no tempo. E valido
ressaltar que os procedimentos sdo equivalentes, visto que, para deduzir as equagdes
diferenciais é necessario primeiro realizar um balangco em um volume infinitesimal, em seguida,
0 processo de limites para obtencdo da equacdo diferencial. Dessa forma, na Figurall,
considere o volume elementar bidimensional P. As letras [n, e, s, w] representam as iniciais dos
quatro pontos cardeais da rosa dos ventos [North, east, south, west], usado para identificar as
faces do volume de controle na discretizacdo numérica. Podemos escrever o balanco de massa

nesse volume finito como:
pubyl, — pubyl,, + pvAx|, — pvAx|s = 0 (21)
Dividindo a equacéo (21) por AxAy, obtemos:

puldyl. — pulyl, N pUAX|, — pvAx|s

= 22
Ax Ay 0 22)

11 Forma conservativa, ou forma divergente, é aquela em que, na equacdo diferencial, os fluxos aparecem dentro
do sinal da derivada. Nesse caso, pu e pv representam os fluxos de massa por unidade de érea.
12 Forma conservativa, ou forma divergente, é aquela em que, na equacdo diferencial, os fluxos aparecem dentro
do sinal da derivada. Nesse caso, pu e pv representam os fluxos de massa por unidade de area.
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Figura 11. Balanco de massa em um volume finito.
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Fonte: Adaptado de MALISKA, 2004.
Aplicando o conceito de limite na equacdo (22), obtemos a forma diferencial da equacgéo

da conservacao da massa:

d d _ 23
a(ﬁ@"‘@(ﬂv)—o (23)

A equacdo (23) estd na forma conservativa, no método dos volumes finitos, obtemos a
aproximacdo numeérica dessa equacao através da integracdo da equacao, usando como intervalos
de integracdo o valor das variaveis em cada fronteira do volume finito. Assim, utilizando o

volume mostrado na Figura 11, obtemos a seguinte integral:

jw | [ ow+ ;—y (ov)] dxdy = 0 (24)

Ao repetirmos o procedimento para todos os volumes elementares, obtemos um sistema
de equacgdes algébricas. O conjunto de células forma o que chamamos de dominio
computacional ou dominio numérico, que possui geometria aproximada do dominio a ser
estudado. Os softwares compiladores de codigos de CFD mais modernos possuem um pacote

de geracdo de dominio computacional que atendem muito bem a maioria dos casos.
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Trabalhando com o ANSYS®, usa-se geralmente o ANSYS Meshing para malhas ndo-
estruturadas e o ICEM CFD para malhas estruturadas.

3.3.2. Malhas estruturadas e ndo-estruturadas

Uma malha estruturada consiste em células planas com quatro arestas (2D) ou
volumeétricas com seis faces (3D). Essas células possuem nds que sdo acompanhadas com
numeracdes (i,j, K) que representam um sistema de coordenadas espaciais (retangulares,
cilindricas etc.). J& uma malha ndo-estruturada consiste em células planas com formatos
triangulares ou quadrilateros (2D) e tetraedros ou hexaedros (3D). A Figura 12 compara 0s dois
tipos de malha em discusséo (MALISKA, 2004).

Figura 12. Diferenca entre malha estruturada (esquerda) e malha ndo-estruturada (direita).

Fonte: MALISKA, 2004.

Ao contrario da malha estruturada que utiliza um sistema de numeracéo, a malha néo-
estruturada identifica a posicdo de cada célula com um codigo interno. Apesar da malha
estruturada apresentar células mais organizadas e com cédigos bem mais simples que a nédo-
estruturada, para dominios com geometrias muito complexas, acaba-se tendo menor adequacéo
ao dominio computacional em comparacdo a uma malha ndo-estruturada. Com os softwares
atuais, o tipo da malha deixou de ser o fator mais relevante para se obter um bom resultado,

sendo substituido pela qualidade da malha.

Como mencionado anteriormente, resolver as equac¢fes do movimento e da conservagao
da massa pode se tornar um trabalho complicado quando temos células muito deformadas,

podendo induzir ao erro ou até mesmo nem conseguir resolver essas equacdes, dependendo do

13 Programa de simulagdo para engenharia (engenharia assistida por computador, ou CAE)


https://pt.wikipedia.org/wiki/Engenharia_assistida_por_computador
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nivel de deformacdo. Deste modo, uma das formas mais utilizadas para determinar a qualidade
da malha é o grau de deformacdo ou assimetria (Skewness) de cada célula, onde quanto mais

equilatero e/ou equiangula for a célula, menor seréd o grau de assimetria.

Para medir a assimetria pela equilateralidade de cada célula, comparamos o que seria
um tamanho ideal da célula com o tamanho atual dela, esse tamanho inclui comparar as medidas
de todas arestas de todas as faces, em uma piramide por exemplo, todos os quatro tridangulos
precisam ter mesmo tamanho de aresta e a base precisa ser um quadrado. Assim, temos que a
assimetria é dada como:

tamanho de célula ideal — tamanho de célula

o 25
Assimetria tamanho de célula ideal )

Ja para medir a assimetria pela equiangularidade, analisamos os angulos formados por

cada par de arestas em uma face da célula. Assim, a assimetria passa a ser calculada como:

Hmax - Hideal gideal - emin) (26)

Assimetria = max( ,
180 — bigear Bidear

Onde 0,45 € Omin S40 0s angulos méaximos e minimos da face e 6;4.4; € 0 &ngulo para
que a face seja equiangular, sendo 60° para uma face triangular e 90° para uma face quadrilatera.
O célculo da assimetria pode retornar valores entre 0 e 1, sendo 0 uma célula 6tima e 1 uma
ceélula defeituosa. Uma malha com valores de assimetria de até 0,5 € aceitavel, e esse fator deve
ser mais bem observado em regides que exigem uma maior precisdo dos célculos. A Figura 13

apresenta os quadrados e triangulos assimétricos.

Figura 13. Quadrados e tridngulos equilé&teros e assimétricos.

Triangulo Tnangulo

Quadrilatero Quadnlatero

Fonte: Adaptado de ANSYS, 2019.
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4. CARACTERIZACAO DO MODELO NUMERICO
4.1.GEOMETRIAS SIMULADAS

Todo projeto de CFD tem inicio na etapa de pré-processamento, em um software CAD
(Computer-Aided Design), onde a representacdo do objeto é feita por um modelo geométrico
na escala definida pelo projetista. As geometrias dos bocais (ver Figura 14) e as condicdes de
instalacdo (Tabela 1) foram definidas com base nos experimentos conduzidos por Brown e
Wernet (2014) e pela possibilidade de comparagéo direta com os dados experimentais obtidos
por Bastos (2016). A Figura 14 apresenta as geometrias de bocais obtidas através do CAD: a
esquerda o bocal SMCO000 de diametro (Dj) igual a 51,4 mm, e a direita 0 bocal SMC006 de
diametro (Dj’) igual a 43,6 mm, ambos 0s bocais possuem comprimento de 350 mm. A Tabela

1 apresenta as condicOes de instalagdo de jato no modelo.

Figura 14. Geometrias dos bocais SMCO000 (a esquerda) e SMCO006 (a direita).

Fonte: Autoria propria.
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Vale destacar que o didmetro de referéncia para as parametrizagdes a seguir é o referente
ao bocal SMCO000 (Dj), em vista que ele remete a geometria original do bocal de exaustdo
principal de aeronaves comerciais. As asas utilizadas no modelo séo representadas por uma
placa plana parametrizada em funcgéo do didmetro do bocal de referéncia (Dj). Na direcédo axial
(tendo a saida do bocal como referéncia), a superficie (Xs/Dj) de cada asa possui 21 e 14,5. Ja
na direcéo transversal, ambas possuem 30 Dj de envergadura e cerca de 12,7 mm de espessura,
com chanfro de 45° nas extremidades do bordo de fuga (ver Figura 15a). A placa foi
posicionada paralelamente acima do bocal, cujo alinhamento em relacdo a placa, é de vale a
vale (Figura 15b). A Figura 15 também evidencia o sistema de coordenadas X, y e z adotado,
normalizados pelo didmetro do bocal, ilustra a direcdo na qual o escoamento se desenvolve
(eixo x), informacédo de relevancia para interpretar os resultados apresentados nas proximas
secdes. A Tabela 1 apresenta as configuracdes de jato-placa investigadas.

Figura 15. Configuracao de jato instalado com bocal SMCO006, Xs/Dj de avanco, h/Dj de altura. a)
alinhamento vale a vale, e 30 Dj de envergadura.

a) Xs/Dj

b)

y/Dj

z/Dj

Fonte: Autoria propria.
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Tabela 1. Condicdes de testes para investigacdes com jato instalado.

Referéncia Diametro (Dj)  Avanco da superficie Distancia vertical da superficie a linha do

construtiva (Xs/Dj) labio do bocal (h/Dj)
14,5 0
21 0
SMCO000 51,4 mm 14,5 0,5
21 0,5
14,5 1
21 1

Fonte: Adaptado de BASTOS (2016).

Outra preparacdo geomeétrica de suma importancia as etapas a seguir é a simplificacéo,
que consiste em: (i) reduzir a quantidade de recursos para melhorar a fluidez do modelo; (ii)
eliminar pontos de fixacdo desnecessarios; (iii) reduzir o detalhamento geométrico em pontos
de pouca influéncia para o estudo. As simplificacdes realizadas nos bocais SMC000 e SMCQ06,
consistiram na retirada dos pontos de fixacdo dos bocais e do encaixe interno. A Figura 16

apresenta as simplificacdes realizadas nos bocais.

Figura 16. SMCO006 original (esquerda); SMC006 simplificado (direita).

Fonte: Autoria propria.

4.2. PARAMETRIZACAO DO DOMINIO

Dando prosseguimento a etapa de pré-processamento, e tendo em vista que o interesse
do estudo é o campo fluidodindmico de configuracGes de jato instalado, é necessario a retirada
de um negativo da geometria, apresentada na Figura 15, no dominio. Simplificando, em CFD
ndo € simulado o objeto em si, simula-se o fluido que por ele escoa internamente e/ou

externamente. A preparacdo do dominio tem como finalidade conceber a malha (Mesh), dessa
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forma, sua caracterizagdo geométrica foi realizada de maneira a facilitar a definicdo dos
volumes de controle. A vista disso, o dominio foi desenvolvido em trés partes (ver Figura 17):
(i) para melhor discretizacdo dos volumes nas regides de interesse; (ii) para evitar alto
refinamento em regides sem interesse para o estudo (pouca interacdo fluidodindmica). Por
conseguinte, o dominio fluidodindmico ficou divido em uma estrutura cilindrica maior
classificada como dominio geral, uma segunda estrutura cilindrica, com propor¢Ges menores
em comparacao a primeira, classificada como subdominio cisalhante, e uma terceira sub-regido,
com proporcbes geométricas definidas pelo volume interno do bocal, classificada como
subdominio do interno. Outra caracteristica é que os dimensionamentos dessas regifes, com
excecdo do subdominio interno, foram realizados em funcdo do diametro do bocal seguindo
proporcdes nas quais seus limites ndo influenciem nos resultados obtidos nas secdes de

interesse. A Tabela 2 apresenta as dimens6es do dominio em funcdo do didametro do bocal.

Figura 17. Dominio fluidodindmico do bocal SMCO006 na condicao de instalacdo h/Dj=0,5 e Xs/Dj=14,5;
Em ciza estd o dominio geral, em azul o subdominio cisalhante, e em verde o subdominio interno; A vista
de detalhe a) representa a pespectiva lateral do dominio e a vista de detalhe b) a espectiva frontal.

b)

Fonte: Autoria propria.



48

Tabela 2. Dimensdes do dominio em funcéo do diametro do bocal (Dj).

Comprimento axial do Diametro do dominio Comprimento axial do Diametro do
dominio geral geral subdominio cisalhante  subdominio cisalhante
60 Dj 40 Dj 30 Dj 10 Dj

Fonte: Autoria propria.

4.3. MALHA

Etapa mais importante do modelo, pois se bem desenvolvida, proporciona boa
representacdo do fendmeno fisico em estudo. E importante destacar que todas as simplificacdes
geométricas, realizadas nas etapas anteriores, comtemplam facilitar e otimizar a geracdo da
malha, de forma que a discretizacdo seja feita com qualidade. Analisando as comparagfes dos
beneficios e facilidade de concepcdo entre malhas estruturada e ndo-estruturada (quanto maior
a complexidade geométrica, mais dificil gerar malhas estruturadas) indicadas por Maliska
(2004), Ferziger e Peric (1997) e Lohner (2001), e considerando a forma geométrica do bocal
serrilhado (SMCO006), optou-se por utilizar a malha ndo-estruturada no modelo em razéo de sua
caracteristica de melhor adaptacdo a geometrias complexas. A Figura 18 apresenta a malha

gerada a partir do dominio apresentado anteriormente.

Figura 18. Malha ndo-estruturada composta por elementos tetraédricos e quadrilateros gerados no
ANSYS meshing.

Fonte: Autoria prépria.
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4.3.1. Critério de convergéncia de malha

A malha apresentada na Figura 18 foi alcangada gracas a um critério de convergéncia,
no qual varias malhas com diferentes refinamentos foram testadas. A convergéncia culmina
quando o resultado se altera muito pouco entre uma malha e outra (ou ndo muda). E valido
ressaltar também que a malha acima exposta representa uma das configura¢des estudadas (h/Dj
= 0,5 e Xs/Dj = 14,5), dessa forma, ha uma malha para cada configuragdo jato-placa (ver Tabela
4). Este tipo de estudo permite a obtencdo de uma solugdo precisa, com uma malha suficientemente

densa e que ndo exige 0 USO excessivo de recursos computacionais.

A Tabela 3 compara em x/Dj = 4 os niveis maximos de velocidade (Uj) e intensidade de
turbuléncia (uj) entre uma malha utilizando o menor nimero razoavel de elementos com outras duas
com distribuicdo de elementos mais densas. Em funcdo da velocidade ser uma das condigdes de entrada
do modelo, houve pouca variabilidade entre os niveis maximos observados. Ja para turbuléncia, houve

variagdes inversamente proporcionais a quantidade de elementos empregados na malha.

Tabela 3. Niveis maximos de velocidade e intensidade de turbuléncia para refinamentos

diferentes.

N° de elementos N° de nds Uj (m/s) uj (m?#s?)
1.367.536 1.991.636 164,8 418,3
1.814.115 2.698.423 165,1 664,5
2.201.982 3.318.901 165,5 756,2
2.324.413 3.519.001 165,6 762,3
2.413.219 3.600.437 165,7 767,1

Fonte: Autoria propria.

4.3.2. Qualidade de malha
4.3.2.1. Skewness

Em éareas de alta complexidade geométrica, os elementos da malha podem ficar
distorcidos, fornecendo elementos de baixa qualidade, os quais podem levar a resultados de
baixa qualidade ou, em alguns casos, ndo fornecem resultados. Dentre os métodos para medir
a qualidade do elemento de malha (mesh metrics) um dos mais importantes € o elemento
Skewness, o qual, indica uma medida da distor¢do relativa de um elemento em relacdo a sua
forma ideal e é dimensionado de O (excelente) a 1 (inaceitavel) (ANSYS, 2019). A Figura 19
apresenta a mesh metrics Skewness em gradientes de cores para a malha apresentada na Figura
18.
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Figura 19. Medida da distorcéo relativa de um elemento em relacdo a sua forma ideal de 0 (excelente) a 1
(inaceitavel), distribui¢do em cores.

- 0.50-0.80 0.80-0.95

Bom Acertavel

Fonte: Autoria propria.

4.3.2.2. Orthogonal Quality

Outro indicador importante da qualidade da malha é denominado Orthogonal Quality
(ANSYS, 2019), ao qual refere-se ao desvio do angulo entre o vetor que conecta o centro dos
volumes adjacentes e o vetor normal a superficie entre eles. O intervalo de valores para
Orthogonal Quality é O(inaceitavel) a 1(excelente). Valores proximo a 0(zero) afetam a
acuracia da aproxima¢do numérica dos escoamentos, em especial a discretizacdo do operador
gradiente. Malhas com alta ndo ortogonalidade podem sofrer com a difusdo numérica de erros
na solucdo do problema. A Figura 20 apresenta a meshing metrics Orthogonal Quality em

gradiente de cores para malha apresentada na Figura 18.
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Figura 20. Desvio do angulo entre o vetor que conecta o centro dos volumes adjacentes e o vetor normal a
superficie entre eles, de 0 (inaceitavel) a 1 (excelente).

0.4  0.15-020 0.20-0.69

Aceitavel Bom

Fonte: Autoria propria.

4.3.2.3. Caracteristicas gerais.

A Tabela 4 apresenta os aspectos gerais referentes a todas as malhas com bocal SMC006
em configuracdes de instalacdo. Dentre 0s aspectos abordados, o principal destaque é para 0s
valores médios dos critérios de qualidade, o que indica baixa medida de distor¢do (no caso do
skewness), e alta ortogonalidade (no orthogonal quality).

Tabela 4. caracteristicas gerais da malha.

h/Dj Xs/Dj N° de N° de Skewness Orthogonal Quality
elementos nds médio medio
0 14,5 2.468.536 3.657.398 0,23 0,77
0 21 2.443.084 3.646.662 0,23 0,77
0,5 14,5 2.500.828 3.702.280 0,23 0,77
0,5 21 2.451.440 3.685.904 0,23 0,77
1 14,5 2.413.219 3.600.437 0,23 0,77
1 21 2.503.415 3.823600 0,23 0,77

Fonte: Autoria propria.
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4.4. CONDICOES DE CONTORNO

Com a malha finalizada, passa-se a configuracdo fisica do modelo e das condicdes de
contorno do fenbmeno estudado. Essa parametrizacdo define como sera o comportamento do
escoamento. Fontana (2018) caracteriza as condi¢fes de contorno basicas a realizagdo de
simulagOes CFD, dentre as quais temos:

e Parede (wall): A mais simples, admite velocidade igual a zero nas proximidades das
superficies nas quais é definida, se configurada sem deslizamento de parede, no slip
wall, (Figura 21c);

e Entrada (inlet): Permite ao fluido entrar no dominio, nessa condicao devera ser definido
uma pressdo ou uma velocidade, nunca os dois em conjunto, a vista que essas duas
variaveis estdo acopladas nas equacbes de movimento, sendo a pressdo calculada com
a velocidade fornecida e vice-versa, (Figura 21a);

e Saida (outlet): Permite ao fluido sair do dominio, nessa condicdo devera ser definido
uma velocidade ou pressdo, nos mesmos moldes restritivos da entrada (inlet) quanto ao
uso conjunto dessas variaveis. Além disso, para avaliar os efeitos de turbuléncia, devera
ser definido o grau de turbuléncia que estéa entrando e saindo do dominio, para que possa
ser calculada a producéo e dissipacdo dela, (Figura 21b);

e Fronteira (frontier): Delimita o0 dominio e permite ao fluido, se configurada como
opening, transitar para dentro e para fora do dominio fluidodinamico, recirculacéo,
(Figura 21d).

Por se tratar de um jato de exaustdo frio (5°C) em condicGes ambientais de operacao,
20°C de temperatura ambiente a 1 atm de pressdo atmosférica, foi necessario a divisdo da
condicdo de entrada em duas (Figura 21a): a primeira (inlet) sendo responsavel por manter o ar
ao redor do jato estatico (velocidade nula); e a segunda (inlet jet) sendo responsavel por acelerar
0 jato e originar o nucleo potencial nas faixas de velocidades correspondendo a nimeros de M
=[0,5; 0,9] (velocidade ndo nula). Para a condicdo de saida (outlet) , foi considerada a pressao
atmosférica. A asa e as paredes do bocal (wall) possuem uma condi¢do de ndo deslizamento
(no slip wall). Salientando que, as configuraces fisicas e condi¢Bes de contorno acima descritas
foram definidas em funcdo da possibilidade de comparagdo direta com 0s experimentos
conduzidos por Bastos (2016) e Brown e Wernet (2014). Por ter uma transigédo entre areas de
fluxo livre e superficies sinuosas, optou-se por utilizar o método de turbuléncia SST, visando
resolver o problema de turbuléncia com a equagdo adequada para cada momento. O critério de

convergéncia adotado foi o valor quadratico médio do erro, 1. 107°. A Figura 21 apresenta as
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zonas de definicdo das condicdes de contorno, e a Tabela 5 apresenta as condicGes de contorno

para cada numero de Mach e distancia vertical da superficie a linha do labio do bocal h/Dj.

Figura 21. Zonas de defini¢édo das condicdes de contorno do modelo numeérico (boundary); a) vista frontal;
b) vista traseira; c) vista isométrica das superficies internas do dominio; d) vista lateral.

O Dominio (domain) B Entrada (inlet) B Entrada jato (inlet jet)
O saida (outlet) O Parede (wall) B Fronteira (frontier)

Fonte: Autoria propria.
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Tabela 5. Condic6es de contorno utilizadas no modelo numérico para cada distancia vertical da
superficie a linha do labio do bocal h/Dj.

h/Dj Xs/Dj N°de Modelo de Critério de Entrada Entrada jato Parede Fronteira Saida
Mach turbuléncia convergéncia Vel. Temp. Vel. Temp.
(m/s)  (°C) (m/s) (°Q)

No slip

0 145 0,5 SST 1.107° 0 20 17,4 5 wall Opening 0 Pa
No slip

0 21 0,5 SST 1.107° 0 20 17,5 5 wall Opening OPa
No slip

0 14,5 0,9 SST 1.107¢ 0 20 22,015 5 wall Opening O0Pa
No slip

0 21 0,9 SST 1.107° 0 20 22,015 5 wall Opening 0Pa
No slip

05 145 0,5 SST 1.107° 0 20 17,5 5 wall Opening 0 Pa
No slip

0,5 21 0,5 SST 1.1076 0 20 17,5 5 wall Opening 0Pa
No slip

05 145 0,9 SST 1.107° 0 20 22,04 5 wall Opening 0 Pa
No slip

0,5 21 0,9 SST 1.107¢ 0 20 22,04 5 wall Opening 0Pa
No slip

1 14,5 0,5 SST 1.107¢ 0 20 17,95 5 wall Opening O0Pa
No slip

1 21 0,5 SST 1.107° 0 20 17,2 5 wall Opening 0 Pa
No slip

1 14,5 0,9 SST 1.107¢ 0 20 23,035 5 wall Opening 0Pa
No slip

1 14,5 0,9 SST 1.107° 0 20 23 5 wall Opening 0 Pa

Fonte: Autoria propria.
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5. ANALISE DOS RESULTADOS

Este capitulo busca estabelecer comparacdes entre o0s resultados do modelo
fluidodindmico obtidos no presente trabalho e dados disponiveis na literatura para os bocais
SMC 000 e SMCO006. Foram sete condicdes investigadas de jato instalado e duas condicdes de
jato isolado, na faixa de velocidades compreendida entre Mach 0,5 e 0,9, totalizando quinze
simulacgdes. Entre as quais, as condi¢des simuladas de jato isolado, a partir de comparacdes
diretas, sdo utilizadas como casos validacdo do modelo. Na sequéncia, as demais configuracoes
séo discutidas, identificando-se aquelas mais vantajosas e os efeitos da instalagdo no campo

fluidodinamico.

5.1. VALIDACAO DO MODELO

Etapa essencial no desenvolvimento do modelo numérico. Trata de analisar e comparar
os dados fluidodindmicos obtidos pelas simulagdes com dados experimentais, de forma a
consolidar ou ndo a confiabilidade dos dados obtidos através do modelo numérico
desenvolvido. Respaldados em um extenso banco de dados experimentais, Bridges e Wernet
(2010), identificaram que as propriedades turbulentas do campo de escoamento de maior
interesse para investigacbes aeroacusticas se concentram nos primeiros x/Dj = 20,

consequentemente, as analises e comparacdes sdo feitas dentro deste intervalo.

5.1.1. Jatos isolados

Maia et al. (2015) e Bridges e Wernet (2010), conduziram experimentos em condicdes
de jatos isolados, e identificaram que os dados fluidodinamicos, medidos a uma distancia de
x/IDj = 4, que caracterizaram 0 comportamento de jatos, foram: energia cinética turbulenta
(TKE) e o perfil de velocidade. A selecdo dessas variaveis se deu devido a complexidade em
quantificar outros parametros caracteristicos do fenémeno. De modo a verificar a confiabilidade
do modelo, e comparar diretamente os resultados experimentais e numéricos, foram realizadas
duas simulacdes de verificagdo nos moldes dos experimentos descritos nas literaturas acima
citadas, uma delas, referente a bocais lisos (SMCO000); e outra, referente a bocais com chevrons
(SMCO006), ambas com velocidades de operacdo correspondente a Mach 0,5. As Figuras 22 e
23 comparam dados experimentais com os numeéricos (em x/Dj = 4) para bocais sem chevrons,
jaas Figuras 24 e 25, devido a auséncia de dados experimentais acurados considerando o bocal
SMCO006, comparam dados numericos para bocais com e sem chevrons, em x/Dj = 4. As
informacdes referentes aos modelos de verificacdo seguem na Tabela 6 e as informagdes

referentes as condic¢Ges de contorno dos modelos seguem na Tabela 7.
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As Figuras 22 e 23, cujos dados numéricos foram fornecidos pelo modelo, apresentam
os resultados de velocidade e de intensidade de turbuléncia obtidos em x/Dj = 4, normalizados
pela velocidade de saida do jato (Uj). Esses dados sdo comparados com os dados da literatura,
para a mesma geometria de bocal e condi¢do operacional. Percebe-se que os resultados deste
trabalho no que diz respeito aos perfis de velocidade (ver Figura 22) concordam muito bem
com os dados de Bridges e Wernet (2010) e, embora os niveis de intensidade de turbuléncia
(ver Figura 23) obtidos estejam levemente superestimados. Para o bocal SMCO006, a fim de
validar os dados numeéricos obtidos, sdo utilizados os dados numéricos apresentados nas Figuras
22 e 23. Para os perfis de velocidade (ver Figura 24), observa-se concordancia fisica entre os
resultados numéricos comparados, uma vez que, a mistura induzida pelos chevrons gera um
nucleo potencial menor em relacdo ao gerado por bocais sem serrilhamentos. Em outras
palavras, os niveis de velocidade e intensidade de turbuléncia esperados para o bocal serrilhado
em x/Dj = 4 devem ser menores do que 0s apresentados para o bocal SMCO000 para a mesma
posicao axial (ver Figura 25).

Tabela 6. Informacdes do modelo de verificagéo.

Bocal N° de elementos N° de nds Skewness médio Orthogonal
Quality médio
SMCO000 1.112.391 2.070.832 0,21 0,78
SMCO006 1.412.185 2.302.280 0,22 0,77

Fonte: Autoria propria.

Tabela 7. Condic8es de contorno dos modelos numéricos de verificagéo.

Bocal N°de Modelo de Critério de Entrada Entrada Jato Parede Fronteira Saida
Mach turbuléncia convergéncia Vel. Temp. Vel. Temp.
(m/s) (°C) (m/s) (°C)

SMC000 05 SST 1.1076 0 20 14,9 5 Noslip Opening 0Pa
wall

SMC006 0,5 SST 1.106 0 20 18,35 5 Noslip Opening 0Pa
wall

Fonte: Autoria propria.
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Figura 22. Comparacéo entre os perfis de velocidade para o bocal SMCO000, em x/Dj = 4, obtidos
numericamente e dados publicados por Bridges e Wernet (2010).

1,2 A
Mach 0,5
0,9 / \
/ \
/ \
— ) \
20,6
-
7 \
0,3 / \
J AN
Vi N\
0,0 =4 ) | | 2
-15 -1,0 -0,5 0,0 0,5 1,0 15
y/Dj

= = Bridges e Wernet (2010)

——Modelo numérico
Fonte: Desenvolvido a partir de dados do Modelo e dados de BRIDGES e WERNET (2010).

Figura 23. Comparacdo entre os perfis de intensidade de turbuléncia para o bocal SMC000, em x/Dj = 4,
obtidos numericamente e dados publicados por Bridges e Wernet (2010).

Mach 0,5

0,20 4
0,15
20,10
>
0,05
0,00
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= = Bridges e Wernet (2010)

——Modelo numérico
Fonte: Desenvolvido a partir de dados do Modelo e dados de BRIDGES e WERNET (2010)
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numericamente.

Figura 24. Comparacéo entre os perfis de velocidade do bocal SMC000 e SMCO006, em x/Dj = 4, obtidos

Mach 0,5

1,2 4

U/Uj

1,5

0,0 0,5

y/Dj

-0,5

SMCO000 numérico

——SMCO006 numerico
Fonte: Autoria propria.

Figura 25. Comparagcéo entre os perfis de intensidade de turbuléncia para o bocal SMC006 e SMCO000, em
x/Dj = 4, obtidos numericamente.

Mach 0,5

0,2 4

SMCO000 numérico

——SMCO006 numérico
Fonte: Autoria propria.
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5.1.2. Jatos instalados

Essa segunda etapa de verificagdo foca em reproduzir numericamente um dos
experimentos realizados por Brown e Wernet (2014) para jatos instalados, e dessa forma,
avaliar a acuracia do modelo numérico desenvolvido em descrever o escoamento de jatos
interagindo com superficies. O bocal utilizado foi o0 SMCO000 sob circunstancias de instalagdo
h/Dj = 0,5, Xs/Dj = 15 e velocidade de operacdo M = 0,9. As Tabelas 8 e 9 apresentam
respectivamente, as informacGes do modelo de verificacdo e as condi¢cbes de contorno
utilizadas. A Figura 26 compara dados obtidos em x/Dj = 15,4 do modelo com dados

experimentais da literatura.

A Figura 26a compara os perfis de velocidade numérico e experimental, obtidos em x/Dj
= 15,4, e evidencia boa concordéncia entre eles, com diferenca de 3,6% entre os valores de pico
e tendéncia comportamental similar entre resultados préximos a zona de transi¢cdo de camada
limite para camada cisalhante (-2 > y/Dj < -0,8). Porém, observa-se que ha maior influéncia da
superficie sobre o escoamento no perfil obtido pelo modelo numérico, acarretando um
deslocamento maior do jato em direcéo a placa. A mesma comparacao entre dados € realizada
para os niveis de intensidade de turbuléncia (ver Figura 26b), onde similaridades
comportamentais também sdo observadas, com pequenas diferencas nos niveis maximos de
turbuléncia (em torno de 1,5%), e diferenca quanto a forma do perfil. Estas diferencas entre
dados experimentais e numéricos, em partes, se devem a fatores como: (i) erro inerente ao
modelo numérico, tendo em vista que 0 mesmo ndo oferece uma representacdo exata, e sim
aproximada, de fendmenos reais, j& que sdo modelos idealizados, que se utilizam de
simplificaces no problema em estudo de forma a torna-lo tratavel; (ii) limitacbes numéricas
em reproduzir o fenémeno de entranhamento, o qual € essencial para o desenvolvimento do

perfil de velocidade, entre outros;

Tabela 8: Informac6es do modelo de verificagéo.

Bocal h/Dj Xs/Dj N° de N° de nds Skewness Orthogonal
elementos médio Quality médio
SMCO000 0,5 15 8.591.603 11.699.735 0,21 0,79

Fonte: Autoria propria.



60

Tabela 9: Condig¢des de contorno utilizadas.

Bocal N°de Modelo de Critério de Entrada Entrada Jato Parede Fronteira Saida
Mach turbuléncia convergéncia Vel. Temp. Vel. Temp.
(m/s) (°C) (m/s) (°C)

SMCO000 0,9 SST 1.10°6 0 204 13,85 5 Noslip  Opening 0 Pa
wall

Fonte: Autoria propria.

Figura 26: Comparacéo entre os dados numéricos e experimentais em x/Dj = 15; a) Perfis de velocidade;
b) Perfis de intensidade de turbuléncia.
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Modelo numérico
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Fonte: Desenvolvido a partir de dados do modelo e dados de Brown e Wernet (2014).
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5.2.CONFIGURACOES DE JATO INSTALADO FORTEMENTE INTEGRADAS

Nesta terceira etapa do estudo, analisou-se numericamente o comportamento
fluidodindmico das configuracdes de jato instalado fortemente integradas (h/Dj = [0; 0,5; 1]),
com bocais serrilhados, ensaiadas nas velocidades de operagdo correspondentes a M = [0,5;
0,9]. A analise realizada buscou investigar os efeitos das varia¢cdes da distancia vertical da
superficie da asa a linha do bocal (h/Dj) e do avanco da superficie (Xs/Dj) sobre as

caracteristicas do escoamento.

5.2.1. Configuracdes fortemente integradas com o bocal SMCO006

Os resultados obtidos em x/Dj = 4 para as configuracdes fortemente integradas com o
bocal SMCO006 sdo apresentados para as alturas h/Dj = [0; 0,5; 1], com avan¢os de Xs/Dj =
[14,5; 21], para velocidades M = 0,5. Os campos de escoamento fornecidos pelos bocais
serrilhados sdo comparados com base nos perfis radiais de velocidade e intensidade de
turbuléncia.

Inicialmente, os resultados sdo exibidos comparando as condi¢des instaladas com o caso
isolado. A Figura 27 mostra os perfis obtidos em x/Dj = 4, normalizados pela velocidade de
saida do jato (Uj), considerando o bocal SMCO006 na condic¢do instalado (h/Dj = [0; 0,5; 1] e
Xs/Dj = 14,5) e isolado, ambas para Mach 0,5. Nota-se ainda que, em razéo da presenca da
superficie, hd alteracdo nas propriedades de entranhamento, e, por conseguinte, no
desenvolvimento do jato. Logo os perfis de velocidade alusivos as configuracGes de jato
instalado demonstraram, em geral, maior gradiente de velocidade, e por consequéncia, menor
abertura de jato (cerca de 10% menor em relacdo ao caso isolado). Exceto pelo perfil referente
a altura h/Dj = 0, o qual segue uma tendéncia semelhante ao perfil isolado (ver Figura 27a). De
forma anéloga, a Figura 28a expbe os resultados relacionados ao bocal SMCO006 em
circunstancias de instalacdo semelhantes as descritas na Figura 27a, porém com Xs/Dj = 21. Na
Figura 28a € possivel observar comportamento semelhante aquele obtido para as configura¢fes
com avango Xs/Dj = 14,5, exceto pelo leve deslocamento do jato e, consequentemente, do
nacleo potencial em direcdo a placa, de forma mais acentuada quando h/Dj = 0. Fato ocasionado
tanto pela maior integracdo da asa ao bocal, quanto pela maior extensdo da superficie, o que
proporciona o prolongamento da camada limite superior, como também observado por Bridges
e Wernet (2014).

Analisando-se os niveis de intensidade de turbuléncia para o avango Xs/Dj = 14,5,
conforme a Figura 27b, observa-se reducdo em torno de 25%, 43,8% e 31,3%, respectivamente
para h/Dj = [0; 0,5; 1] na regido de pico mais afastada da superficie (y/Dj > 0). Para a regido de
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pico proxima a superficie (y/Dj < 0), observou-se diminui¢do em torno de 16,9% para h/Dj =
0,5, 53,1% para h/Dj = 0, e para h/Dj = 1, comportamento similar ao caso isolado. Outra
caracteristica observada, em relacdo aos niveis de intensidade de turbuléncia, revela que para a
regido mais proxima a superficie (y/Dj < 0) os niveis observados sdo superiores agueles em y/Dj
> 0, fendmeno que sugere restricdes de distancias verticais de instalagdo, como observado por
Bastos et al. (2017). Uma andlise similar é realizada para o avango de Xs/Dj = 21 (ver Figura
28b), na qual nota-se uma diminuicao nos niveis de intensidade de turbuléncia de 43,1%, 43,7%
e 34,4%, respectivamente para h/Dj = [0; 0,5; 1] na regido y/Dj > 0 (afastado da placa) em
relacdo aos dados experimentais obtidos por Brown e Wernet (2014) para a mesmas condi¢fes
operacionais e de instalagdo. J& para regido y/Dj < 0, constatou-se reducdes de 55,6% para h/Dj
=0, 15,6% para h/Dj = 0,5, e para h/Dj = 1, comportamento semelhante ao caso isolado.

As simulagdes numéricas mostraram que conforme reduz-se a distancia vertical entre a
superficie e o bocal tem-se, como consequéncia, menores niveis de velocidade e de intensidade
de turbuléncia para a regido superior da pluma do jato na regido em que esta permanece sob a
asa, pois a superficie interfere na transicdo (promove um atraso) da camada limite a camada
cisalhante (esta € formada apenas ap0s a extensdo da placa), comportamento também observado
por Brown e Wernet (2014). Este comportamento foi observado para ambos 0s avangos de
superficie testados, considerando o bocal SMCO006 e as duas condi¢des operacionais avaliadas
(Mach 0,5e 0,9).

Portanto, os casos simulados corroboraram que a distancia vertical do bocal a superficie
¢ de fato o parametro geométrico mais influente, pois para pequenas variacBes foram
observadas grandes diferencas em importantes parametros do escoamento (niveis de velocidade
e de intensidade de turbuléncia) conforme também mencionado em outros trabalhos
semelhantes (BROWN; WERNET, 2014; BASTOS, 2016).



Figura 27. Casos isolados e instalados do bocal SMCO006 (h/Dj = [0; 0,5; 1] e Xs/Dj = 14,5 obtidos em x/Dj
= 4); a) Comparacao entre perfis de velocidade normalizados; b) Comparacéo de perfis de intensidade de
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turbuléncia.
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Figura 28. Casos isolados e instalados do bocal SMC006 (h/Dj = [0; 0,5; 1] e Xs/Dj = 21 obtidos em x/Dj =
4); a) Comparacéao entre perfis de velocidade normalizados; b) Comparacao de perfis de intensidade de
turbuléncia.
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As Figuras 29, 30 e 31 apresentam os planos radiais dos perfis de velocidade e
intensidade de turbuléncia para as configuragdes Xs/Dj = [14,5; 21] e h/Dj = [0; 0,5; 1], as quais
trazem a luz, aspectos nédo facilmente capturados experimentalmente. Considerando a distancia
vertical (h/Dj) de 1,0 até O (integracdo entre asa e jato crescente), nota-se um prolongamento
da extensdo do nucleo potencial, o que seria prejudicial do ponto de vista acustico, devido a
presenca de maior cisalhamento, e entdo, maior ruido. Tal caracteristica reforca a observagéo
de que configuracBes fortemente integradas, a partir de certo ponto (h/Dj < 0,5) sdo mais

ruidosas que configuracdes levemente integradas (h/Dj > 1,0) (BASTOS, 2016).

A Figura 32 compara duas configuracGes de jato instalado fortemente integradas (na
faixa de operacdo correspondente a M = 0,9), cuja primeira (h/Dj = 0,5; Xs/Dj = 15) € referente
ao bocal sem chevron, e a segunda (h/Dj = 0,5; Xs/Dj = 14,5) ao bocal com chevron. Sob
condigdes de instalacdo semelhantes, alterando apenas a geometria do bocal, foram nitidas as
mudancas no comportamento do escoamento. No que se refere aos niveis de velocidade, houve
reducdo no comprimento axial do nucleo potencial da configuracdo com chevron (SMCO006)
em relacdo a configuracdo sem chevron (SMCO000). Para os niveis de intensidade de
turbuléncia, a principal alteragdo foi nos niveis maximos de turbuléncia registrados, cerca de

50% menor para bocais serrilhados.
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Figura 29. Plano radial apresentando o comportamento do escoamento sob condi¢des de instalagdo h/Dj =
1 e Xs/Dj = [14,5; 21]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]; b) Niveis de
intensidade de turbuléncia respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21].
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Figura 30. Plano radial apresentando o comportamento do escoamento sob condicdes de instalacdo h/Dj =
0,5 e Xs/Dj = [14,5; 21]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]; b) Niveis de
intensidade de turbuléncia respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21].

VELOCIDADE SMCQ06 (M = 0,5)

N° de Mach
0,5

Xs/Dj =21

SMC006 (M = 0,5)

Xs/Dj = 21
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Figura 31. Plano radial apresentando o comportamento do escoamento sob condicdes de instalacdo h/Dj =
0 e Xs/Dj =[14,5; 21]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21]; b) Niveis de
intensidade de turbuléncia respectivamente para Xs/Dj = [14,5; 21].
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Figura 32. Plano radial comparando o comportamento do escoamento dos bocais SMC000 e SMCO006, sob
condic@es de instalacéo h/Dj = 0,5 e Xs/Dj = [15; 14,5]; a) Perfis de velocidade respectivamente para Xs/Dj
=[14,5; 15]; b) Niveis de intensidade de turbuléncia respectivamente para Xs/Dj = [15; 14,5].
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6. CONCLUSOES

O presente trabalho abordou o desenvolvimento de modelos numéricos para investigar
o efeito de instalacdo de uma placa plana sobre os campos do escoamento de jatos de bocais
serrilhados. Para a validacdo dos modelos numéricos desenvolvidos foi simulado um caso
considerando bocal liso, para o qual obteve-se boa concordancia com dados experimentais
consistentes para condi¢des operacionais e de instalacdo semelhantes, em termos de perfis de
velocidade e niveis de intensidade de turbuléncia. Adicionalmente, as principais conclusdes séo

apresentadas a seguir:

e 0Os modelos numéricos desenvolvidos foram capazes de capturar caracteristicas
fluidodinamicas complexas de maneira satisfatoria;

e Na condigdo de jato isolado, o efeito dos serrilhamentos, inerentes ao bocal SMCO006,
no campo de escoamento foi bem capturado, no que este promove maior espalhamento
do jato com o ambiente externo, resultando em gradientes de velocidade mais suaves
observados nos perfis de velocidade e menores niveis de intensidade de turbuléncia apos
0 nucleo potencial, corroborando com os resultados de outros trabalhos importantes.

e A comparacdo dos resultados fluidodindmicos para as condicdes, isolada e instalada,
mostrou que a presenca da superficie interfere no entranhamento da regido préxima a
superficie, alterando o desenvolvimento do escoamento gerado pelos bocais testados;

e Para os casos mais complexos (configuragdes de jato fortemente integrados), foram
observadas também, coeréncias fisicas, principalmente no que se refere aos perfis de
velocidade. Em relacdo aos niveis de intensidade de turbuléncia, as divergéncias
apresentadas entre o comportamento esperado (menor nivel de intensidade de
turbuléncia préximo a placa) e o apresentado nas simulacdes (maior nivel de intensidade
préximo a placa) se devem em parte as condicdes de entranhamento do modelo
numerico em comparagdo com 0s experimentos.

e Por fim, as simula¢fes numéricas capturaram importantes alteracdes nas caracteristicas
aerodinamicas dos escoamentos gerados (deflexdo da pluma do jato, variacbes na
extensdo do nucleo potencial e camadas cisalhantes, etc.) que sdo dificeis de visualizar
através de experimentos e que auxiliaram no entendimento de fenémenos fisicos
ocorrendo no campo fluidodinamico proximo de um jato turbulento interagindo com

uma superficie.
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6.1. SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Na continuacdo da pesquisa nessa area, algumas sugestdes de atividades podem ser

indicadas, dentre elas:

e Conduzir simulacdes semelhantes aquelas descritas nesse trabalho, porém utilizando
geometrias de asas mais realistas (incorporacdo de perfis de asas mais complexos);

e Investigacdo de outras configuracbes de bocais (tais como bocais elipticos e
retangulares) e outras configurac@es de instalacdo, incluindo a geometria do pilone e
diferentes angulos de deflexao flap;

e Simular as condicGes fluido-acUsticas usando o software Ansys Fluent.
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