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RESUMO

No presente trabalho foram realizadas simulagdes numéricas com o intuito de analisar
o efeito da compressibilidade na geracdo e propagacéo de ruido resultante da interacdo rotor-
estator em cascatas bidimensionais, onde € feita uma varredura entre os regimes subsonico e
transénico, além de uma simulacdo numérica com as pas do estator mais proximas do rotor para
0 caso transbnico. Para este propdsito, utilizou-se o conceito de cilindro desenvolvido e
fronteira imersa movel, a fim de simular um escoamento 2D ciclico. As geometrias das pas do
rotor e estator utilizadas séo provenientes da bancada experimental da NASA, do Ventilador de
Controle de Ruido Avancado (Advanced Noise Control Fan — ANCF). O estudo dos sensores
moveis e estdticos € realizado atraves do uso do SIMDATA, rotina de analise de dados
desenvolvida pela Embraer para o software MATLAB.

Para baixos nimeros de Mach, observa-se a condicdo de stall nas pas do estator, o0 que
influencia os resultados obtidos pela simulacdo numeérica, e assim, gquanto aos modos
visualizados, temos uma discordancia entre o resultado e a teoria. Ainda, nota-se que 0 aumento
do nimero de Mach do rotor reduz a condicdo de stall, por conta da adveccao dos vortices do

estator, e assim temos uma melhor concordancia com a teoria.

No caso transdnico, percebe-se a formacdo de ondas de choque no intradorso e
extradorso do rotor, que ndo permanecem fixas ao longo do tempo. Ainda, na imagem resultante
da simulacdo numérica, € possivel visualizar descontinuidades nos modos. Quando
aproximamos o estator ao rotor, essas descontinuidades desaparecem, os modos visualizados

sdo mais nitidos e o valor do resultado obtido melhor se aproxima do tedrico.

As simulagdes foram realizadas no cluster de processadores Knights Landing utilizando
0 codigo Virtual Aeroacoustic Tunnel (VAT), desenvolvido pelo Laboratério de Aeroacustica
Virtual (Computational Aeroacoustics Laboratory - CAALab) da Universidade de Brasilia.



ABSTRACT

In the present work, numeric simulations were made to analyze the effect of the
compressibility in the generation and propagation of the tonal and broadband noise that results
from the interaction rotor-stator on subsonic bidimensional cascades, where a sweep was made
between subsonic and transonic flow. In order to capture this phenomenon, it was used the
concept of a thin annular duct and immersed boundary movement, as to simulate a 2D cyclic
flow. The geometry of the rotor and stator vanes are from the Advanced Noise Control Fan —
ANCF, from a research center of NASA. The study of the static and mobile sensors is made
using the SIMDATA, a data analyzer MATLAB routine developed by Embraer.

For low Mach numbers, a stall condition is observed in the stator vanes, which
influences the results obtained by the numerical simulation, where, in the modes visualized, we
have a disagreement between result and theory. Also, with the increase of the Mach number of
the rotor blades there is a reduction of the stall condition on the stator vanes, due to the advection

of the stator vortexes, and thus we have a better agreement with the theory.

In the transonic case, there are shock waves in the upper and lower cambers of the rotor
blades and are not fixed over time. Still, in the image resulting from the numerical simulation,
it is possible to visualize discontinuities in the modes. When we approximate the stator vanes
to the rotor blades, these discontinuities disappear, the modes visualized are sharper and the
value of the obtained results better approaches the theoretical values.

The simulations were run on a Knights Landing cluster utilizing the Virtual
Aeroacoustic Tunnel (VAT) code, created by the Computational Aeroacoustics Laboratory

(CAALab) of the University of Brasilia, was used in this work.
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1. INTRODUCAO

O ouvido humano funciona de maneira semelhante a um microfone, onde temos uma fina
membrana que detecta flutuacbes no campo de pressdo que séo eventualmente interpretados
como pulsos elétricos. Ruido normalmente é traduzido como um som desagradavel ao ouvido
humano, possuindo diferentes intensidades, frequéncias e tonalidades. Essa poluicdo sonora é
mais evidente num perimetro urbano onde temos vérias fontes de ruido, como rodovias com
grande movimento de automdveis, canteiros de obras e aeroportos. Dentro deste, temos as

aeronaves e seus turbofans, onde ocorre a interacéo rotor-estator, objeto de estudo deste trabalho.

Baseado nesse cenario, e tendo em mente o conforto acustico, varios orgdos foram
criados com o intuito de regularizar e reduzir os niveis de ruido gerados por aeronaves. Ao longo
dos anos, os 6rgdos de certificagdo de aeronaves como a Administracdo Federal de Aviacao
(Federal Aviation Administration — FAA) e a Organizacdo Internacional de Aviacdo Civil
(International Civil Aviation Organization - ICAQ), vem diminuindo 0s niveis maximos
tolerados na geracgdo de ruido por aeronaves, conforme ilustra a Figura 1.1, sendo que um ruido
com assinatura acustica bem definida (ruido tonal) é mais penalizado por esses 6rgaos quando
comparado com ruido distribuido em varias frequéncias, chamado de ruido de banda larga, uma
vez que ruido tonal é mais desagradavel ao ouvido humano (ruido de uma broca de dentista vs

ruido de uma cachoeira, por exemplo).
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Figura 1.1 — Reducéo de ruido ao longo do tempo e projecdo da média de ruido gerado por aeronaves para o
futuro. Fonte: HUFF, D. “Technologies for Turbofan Noise Reduction” - NASA.

Deste modo, a indUstria aerondutica investe grande quantidade de recursos no estudo e
implementacdo de técnicas que possam reduzir o ruido gerado por aeronaves. Existem
basicamente duas fontes de ruido em aeronaves, sendo elas o ruido gerado pela fuselagem (flaps,
slats, trem de pouso, ruido autoinduzido) e o ruido proveniente do turbofan (interagdo rotor-
estator, fan, jato), onde temos que a interacdo rotor-estator € uma das maiores contribuintes na

parcela de ruido gerado pelo turbofan.

Desde a década de 1960, varios modelos de predi¢do de ruido foram desenvolvidos, em
sua maioria empiricamente e assim, sdo extremamente limitados em seu uso, uma vez que sdo
otimizados para uma aplicacdo especifica. Assim, faz-se necessario o estudo da geragdo de ruido
por simulagdes numéricas, ja que assim é possivel investigar diferentes regimes de escoamento,

de maneira rapida e com baixo custo computacional.
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1.1. OBJETIVO

O objetivo deste trabalho é estudar a influéncia do numero de Mach na interacéo rotor-
estator através de uma analise paramétrica variando o nimero de Mach associado a velocidade
de rotacdo do rotor, realizando uma varredura entre o regime subsdnico e transénico. Essa
motivacdo vem do fato de que em um turbofan aeronautico ha diversos numeros de Mach ao
longo das péas do rotor, conforme a Figura 1.2, onde cada cor simboliza um nimero de Mach

diferente, sendo que a maior velocidade sera nas pontas das pas do rotor.

Figura 1.2 — llustragdo do aumento do nimero de Mach proporcional ao raio de um turbofan.

12



2. FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1. APROXIMACAO DE DUTO ANULAR E EFEITO CASCATA

A partir da interacdo entre os campos de pressao do rotor e do estator, temos a geracao
de ruido tonal, chamado modo de interacdo rotor-estator, que podem ser radiais ou

circunferenciais no caso de dutos circulares.

A fim de simplificar o caso em questdo, considera-se que o raio do eixo do rotor R; é
aproximadamente igual ao raio da nacelle R,, ou seja, toma-se apenas o perfil das pontas das
pés do rotor e estator, e analisa-se o problema como um fino duto anular inserido em uma malha
bidimensional, onde o topo da malha deve coincidir com sua base, de forma a tornar o
movimento das pas do rotor um movimento ciclico. Chama-se essa simplificacdo de cilindro

desenvolvido, demonstrada na Figura 2.1.

Figura 2.1 - Modelo de cilindro desenvolvido, onde as geometrias em azul simbolizam os estatores e as em
vermelho, os rotores. Fonte: GUTIERREZ, Braulio, 2016 (modificada).

13



Os modos gerados podem ser cut-on, ou seja, se propagam a montante, ou cut-off, que
apesar de serem gerados, ndo se propagam a montante. A regra de Tyler-Sofrin, que seré
abordada mais a frente, € utilizada para prever quais modos serdo gerados a partir do niUmero
de pas do rotor e estator, e os valores dos modos podem ser encontrados realizando uma
decomposi¢do modal da frequéncia de passagem das pas do rotor e seus harmonicos utilizando-
se do efeito Doppler, que ocorre devido ao uso de sondas méveis com velocidade diferente da

velocidade das pés do rotor.

2.2. MODOS DE INTERACAO ROTOR-ESTATOR

Os modos de interacdo sdo gerados a partir da influéncia do campo de presséo das pas
do rotor na formacéo de um campo de velocidades que, a jusante das pas do rotor, interage com
a superficie das pas do estator, produzindo um disturbio de presséo e geracdo de um ruido de
caracteristica tonal, que estd associado a frequéncia de passagem das pas do rotor (e seus

harménicos) em relacdo a uma péa do estator.

Considerando que a configuracdo onde surgem os modos circunferenciais seja 0
alinhamento das pas do rotor com as pas do estator, pois é onde haverd maior intensidade de
interacdo entre seus campos de pressdo devido a menor distancia entre as superficies, podemos
exemplificar a geragdo dos modos circunferenciais conforme ilustra a Figura 2.2, onde temos 8
pas do rotor (centro) e 6 pas do estator (mais externo). As setas indicam quais rotores e estatores
estdo alinhados em uma determinada configuracdo (no caso, 2 alinhamentos entre rotor e estator
representados pelas setas azul e verde), e em vermelho estd marcada uma pa do rotor. Ao
girarmos essa a pa do rotor em 15° no sentido anti-horério, o alinhamento das péas se desloca

60° também no sentido anti-horario.
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Figura 2.2 - Representacdo da interaco rotor-estator. Fonte:Aircraft Noise Course. Michel & Siller. 2010.

Dessa forma, temos que apesar da velocidade da ponta da pa do rotor ser subsonica, a
velocidade circunferencial do modo (modo circunferencial m=+2, uma vez que temos dois
alinhamentos girando no mesmo sentido das pas do rotor) pode ser supersénica (4 vezes maior

que a velocidade da ponta da pa do rotor, neste exemplo).

Ainda, considerando que os alinhamentos das pas seja uma fonte pontual, com
velocidade “V” supersdnica, imersa em um meio compressivel, onde a velocidade de
propagacdo do som é representada por “a”, temos o surgimento de um cone de Mach quando

ha a superposicao perturbacdes emitidas pela fonte, conforme mostra a Figura 2.3.

Fonte Supersdnica

Figura 2.3 - llustracdo da formac&o de um cone de Mach. Fonte: ANDERSON, J. D., Fundamentals of
Aerodynamics.
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O ndmero de Mach define uma relagdo entre a velocidade de um corpo ou escoamento
em relacdo a velocidade de propagacdo do som no meio, e, utilizando a nomenclatura da Figura
2.3, é dada por:

V

M=— (2.1)
a

Sabendo disso, podemos identificar os modos que aparecem na visualizacdo do

escoamento pelo nimero de linhas com a mesma angulacdo que tocam a lateral esquerda da

malha regular, conforme mostra a Figura 2.4. Os modos negativos s&o modos com velocidade

circunferencial com direcéo contréria ao deslocamento das pas do rotor.

Figura 2.4 - Representacéao da visualizagdo dos modos de interac@o no escoamento para M=0,80.

A selecdo de modos circunferenciais pode ser obtida a partir da regra de Tyler-Sofrin,
onde sabendo o numero de pés de rotores e estatores, pode-se prever quais serdo 0s modos de
interacdo circunferenciais (e apenas circunferenciais) gerados, onde h é o multiplicador da
frequéncia de passagem das pas do rotor (f},) e identifica o nimero do harmdnico (pode ser
qualquer numero natural diferente de zero); B € o nimero de pas do rotor (B = 16); k pode ser

qualquer numero inteiro e ¥V é o nimero de pas do estator (V = 13).
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m = hB + kV (2.2)

A relacdo entre a velocidade circunferencial dos modos previstos e a velocidade

tangencial das pas do rotor é dada pela seguinte expressao:

hB hB
UB = — UB (23)

Un = 0B+ kv m

onde U,, é a velocidade circunferencial do modo m e Uy € a velocidade tangencial das pas do
rotor.

E importante observar que o valor da velocidade circunferencial de um modo pode ser
positivo ou negativo, e isso identifica o sentido de propagacao do modo, onde um sinal positivo
indica 0 movimento na mesma direcao das pas do rotor e negativo indica movimento no sentido

oposto.

Logo, considerando a velocidade do som c,, temos que:

Se |Upy| < co = cut of f

Se |Up| = ¢y = cut on

2.3. MUDANCA DE FREQUENCIA USANDO EFEITO DOPPLER

Na simulacdo numeérica, foram posicionadas sondas moveis e estaticas ao longo da
malha regular a fim de obter os valores de presséo em cada iteracdo. E possivel obter a mudanca
de frequéncia (frequency shift) dos modos quando decompostos de seus respectivos harménicos
utilizando o efeito Doppler. Para capturar o fenémeno, utilizou-se as sondas mével e estéatica
na posicao mais afastada da fonte, sendo que o sensor moével tem metade da velocidade do rotor.
A sonda estatica ira captar a frequéncia dos harmdnicos e a sonda moével a mudanca de
frequéncia devido ao shift dos modos, que v&o estar atrasados ou adiantados em relagdo aos
seus respectivos harménicos, dependendo do sinal do modo. A Figura 2.5 melhor representa

essa ideia.
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sensor movel

Q

o estator

rotor

Figura 2.5 — Esquematizagdo da decomposi¢c@o dos harmdnicos por efeito Doppler.

A frequéncia de passagem das pas e seus harmonicos sdo obtidos através da relacédo
entre a frequéncia angular do eixo do rotor (), o nimero de pas do rotor (B) e 0 nimero do

harménico (h):

fbp,h = QBh . (24)

Ainda, define-se a razdo entre as velocidades do rotor (Ug) e dos sensores moveis (Up,,)
como

5= UB/Um,, . (2.5)

Assim, com a frequéncia angular do eixo do rotor, o valor do modo circunferencial
obtido pela regra de selecdo de Tyler-Sofrin e a relacdo entre as velocidades do rotor e do sensor

movel, obtemos a diferenca entre a frequéncia do modo e seu harmdnico correspondente (f,,-):
f = _mﬂ/(g, (2.6)

Deste modo, combinando as equacdes 2.3 e 2.5, temos que a frequéncia de um modo

decomposto de seu harmdnico pode ser escrita como

fn = (BR="/s). 2.7)

18



3. METODOLOGIA

Utilizou-se neste trabalho a metodologia desenvolvida por Bobenrieth et al. (2009), na
qual é proposto um método de fronteira imersa de quarta ordem de precisdo no espaco e terceira
ordem de precisdo no tempo. Além disso, aplica-se o conceito de cilindro desenvolvido, de
modo a analisar a interacdo rotor-estator como um problema bidimensional. Esta metodologia
foi implementada no cddigo de Tunel Aeroacustico Virtual (Virtual Aeroacoustic Tunnel —
VAT) desenvolvido pelo Laboratério de Aeroacustica Computacional da Universidade de

Brasilia (Computational Aeroacoustic Laboratory — CAALab) em linguagem FORTRAN.

3.1. EQUACOES GOVERNANTES

Segundo Anderson (1995), as propriedades fisicas de qualquer escoamento sdo

governadas por trés principios fisicos:

e A lei da conservacdo da massa (ou continuidade), onde a massa do sistema deve ser

conservada;

e A segunda lei de Newton (ou da quantidade de movimento), que estabelece uma
relacdo entre a aceleracao adquirida por um corpo e as forcas resultantes que atuam

sobre ele;

e A primeira lei da termodindmica, que estabelece que a variagcdo de energia interna
de um sistema esta associada ao trabalho realizado sobre o sistema e ao fendmeno

de transferéncia de calor.

Ainda, considerou-se 0 escoamento do ar como inviscido, compressivel e transiente, de
modo a utilizar as EquacGes de Euler para representacdo do escoamento em questdo. Assim,
apresentam-se as equacdes da continuidade, quantidade de movimento e da primeira lei da
termodindmica, descritas em suas formas diferenciais conservativas através das equacoes (3.1)
a(3.4).

9
a—’t)+v-(pV)=0, (3.1)
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d(pu) _Op
o TV (V) = -~ 4 f, 3.2)
a(pv) 0
aptv +V-(pvV) = —% + £, (3.3)
%(pet) +V-(pe,V)=-V-(pV)+f-V. (3.4)

Sdo utilizadas, além das equacdes governantes, relacBes constitutivas para
complementar o sistema de equacBes e incognitas. Considerando o ar como um gQas
termicamente e caloricamente perfeito, temos as seguintes relagdes, conforme descrito por

Anderson:

p =y — Dpe, (3.5)
M2

T = 14 refp ’ (3_6)
p

e =c,T. (3.7)

3.2. METODO NUMERICO

O método de volumes finitos utilizado envolve a discretiza¢do do dominio em volumes
de controle, fazendo uma aproximacdo numérica em cada volume, aproximando este valor a
média entre os valores das propriedades em cada face dos volumes de controle, assim como o
valor das derivadas. Esse método é conservativo, e para resolver o escoamento € preciso fazer
0 balanco das variaveis em cada volume, e é considerado que a saida de um volume de controle
é igual a entrada do volume de controle subsequente. Considerando que o presente trabalho é

baseado no conceito de cilindro desenvolvido, temos entdo um caso 2D.
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As equacdes governantes, apresentadas anteriormente em sua forma analitica, podem

ser escritas em forma vetorial:

oU OE OF

tamta R (3.8)

onde x e y sdo as coordenadas cartesianas espaciais, e os vetores U, E, F e R sdo:

p
u

U= fw , (3.9)
pe

pu
puu +p

E=| " ' | (3.10)

(per + pu

pv
pvu
F = pvv+p , (311)

[ (pe: + p)v

0

fx
R=| ¢ | (3.12)

| fru+ fyv

—

onde o vetor R é composto por pseudo-forcas e pseudo-trabalho, introduzidas para simular uma
aceleracdo no escoamento durante um determinado periodo de tempo no inicio da simulacéo, a
fim de evitar instabilidades numéricas. ApoOs essa aceleracdo, o valor dessas pseudo-

componentes € zero (ou seja, f, =f, = fru+ f,v =0 ao final do tempo de pseudo-

aceleracao).

Define-se entdo o tensor IT1 como:

N=EQi+FQ]j, (3.13)
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onde o simbolo &® representa o produto tensorial, e i e j representam 0s vetores unitarios nas

direc0es x ey, respectivamente.

Assim, podemos escrever a equacao (3.8) como:

ou
— ‘I =R. 3.14
T +V-II=R (3.14)

O vetor R apresenta forcas inerciais como suas componentes, que sao utilizadas para

acelerar o escoamento no periodo inicial da simulagéo.

Aplicando integral para um volume de controle em ambos os lados, temos:

ou
—dvz—f (v-n)dv+f RdV. (3.15)
14 at |4 |4

Considerando que o volume de controle ndo varia com o tempo e aplicando o teorema

da divergéncia, temos:

]
—f Ude—jE (l'[-n)dS—i—f RdV, (3.16)
at |4 S |4

onde S ¢ a superficie de controle que engloba o volume de controle VV e n é o vetor unitéario

normal a superficie S, sendo positivo para fora do volume de controle.

Dividindo ambos os lados pelo volume de controle V:

01

1 1
__ - __ : — _ 3.17
E)tVJV udv Vi (1 n)ds+va RdV (3.17)

Definindo as médias volumétricas U e R no volume de controle V:
_ 1 _
UE—J udvV e RE—J RdV. (3.18)
|4 |4

Aplicando a equacéo (3.18) na equacdo (3.17):
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ot 1 _
- _ . ] 3.19
" vﬂi (I1-n)dS + R (3.19)

Discretizando a equacéo (3.19) tanto no espaco (em volumes iguais) quanto no tempo,

e considerando a aproximacao do tensor IT como constante em uma superficie, temos:

AU 1
”=——f (n-n)ds+f (I1-n) dS
Vij Siel Si 1
2 2

At
(3.20)

+-]; (]‘[n)dS'i‘f (IM-n)dsS +ﬁi,j'

S 1
i3

N[

Jj+

ondesS, 1,5,

2 2

1 ,Sj+1 ,5]-_1 sdo as superficies que definem as faces direita, esquerda, superior e
2 2

inferior do volume de controle retangular, e a superficie S, 1 € a superficie comum entre os
2
volumes de controle V; ; e V; ;.

Multiplicando a equacdo (3.20) por At, temos:

— At
Vij Sl 51
2 2

(3.21)

S

1 S.
Jt3 J-

N| R

Considerando o vetor IT como constante ao longo da superficie S que engloba o volume

de controle, obtém-se a seguinte relacao:

% (M-n)dS=1-S, (3.22)
S

onde o vetor S € o vetor associado a superficie S.

Substituindo a equacdo (3.22) na equacéo (3.21), tem-se:
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_ At _
AU =——|(-S), 1+ (M-S) 1+ (-S) 1+(-S) 1[+At R,  (3.23)
Vij 3 =3 J*z J=3

Define-se a funcdo de fluxo F; ; como fungdo do fluxo liquido do tensor IT sobre as

superficies do volume de controle V; ; e a funcdo de forgas inerciais R; ; como:

At
Py [@9),,+ @) 1 +@8) 1 +@s) (3.24)

. (3.25)

Ainda, € introduzido um termo adicional explicitamente, chamado de dissipacdo

artificial (D, ;), que tem o intuito de controlar o erro introduzido ao considerarmos o produto

(IT - S) como constante ao longo das superficies do volume de controle. Deste modo, podemos

escrever a equacdo (3.23) como:

AU; ;= —(Fij —Dyj —Ryj). (3.26)

Em seguida, calcula-se os fluxos através das superficies de controle. Para a superficie

Si+1/2 (e analogamente para as superficies S;_; /2, Sj41/2 € Sj-1/2), tem-se:

[(H ' 5)1]
(- 8)iy1/2 = [Eg gz , (3.27)

(H ) 5)4

i+1/2

onde o primeiro termo do lado direito da equacao ¢ definido como o fluxo de massa, dado por:
(I1-8); = Pi+1/2 " (Cls)i+1/2- (3.28)

Definindo o fluxo volumétrico:
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(@s)i+1/2 = Uir1/2(Sx)ix1/2 + Viz172(Sy)ir1/2- (3.29)

O segundo termo:

(I1-8), = (PWiy1/2 - (qs)i+1/2 + Dir1/2(Sx)ir1/25 (3.30)

onde o produto (pu);+1/ * (4s)i+1/2 € 0 fluxo de quantidade de movimento na direcdo

x € 0 produto p; 1 /2(Sx)i+1,/2 € a forca devido ao campo de pressao, também na direcdo x.

Analogamente, o terceiro termo é dado por:

(I1-8)3 = (pV)iv1/2 - @s)i+1/2 T Dir1/2(Sy)iv1/2- (3.31)

O quarto termo:

(I1-8)y = (Per)i+1/2 * (As)iv1/2 + Piv1/2(As)i+1/2: (3.32)

em que 0 produto (pe¢)it1/2°(qs)i+1/2 € O fluxo de energia total e o produto

Di+1/2(ds)i+1/2 € O trabalho realizado pelo campo de pressdo.

Para encontrar os valores (IT-S), precisa-se do valor das propriedades sobre as
superficies do volume de controle. Para isso, necessita-se descobrir os valores das varidveis
primitivas de velocidade u e energia total e,, e através das equacfes constituintes, achar 0s
valores de pressao p e temperatura T. Assim, apesar de ter um erro associado, utiliza-se o

conceito de média de Favre, onde considera-se que:

p-1 = pu. (3.33)

Deste modo, obtém-se os valores das variaveis primitivas a partir das variaveis

conservativas:

pu; j
ii =, 3.34
v Pi,j ( )

<
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vi,j = '51]’ B (335)
g Per;;
6, =—2, (3.36)
M Py
T Al 4 T D
€ij =8~ ( L > -/ l'j) : (3.37)

7= 3.38
=3, (3.39)
Pi = piRT; . (3.39)

onde o til representa a média de Favre e a barra representa a média volumeétrica.

Com isso, é possivel realizar a interpolacdo para encontrar os valores das propriedades
sobre as faces, a partir do modelo de interpolacdo ndo amplificado de quarta ordem proposto
por Gutierrez (2016), onde é feita uma média ponderada das propriedades entre quatro volumes

de controle:

9 1 _
Pi+1/2 = 16 (Pi + Piv1) — 16 (Pi-1tPi+2) (3.40)
9, _ 1,
(Pw)iv1/2 = 16 (P j + Plhiva,) — 16 (PTi—1,j+PUir27) (3.41)
9. _ 1.
(pv)i+1/2 = E(pvi,j + pvi+1,j) - E (pvi_l'j+pvi+2’j) , (342)
9 ([ - 1 ([(—— -
(pet)i.% = E (peti‘j + peti+1,j) - E (peti_l,j+peti+2,j) (343)

26



O valor das variaveis primitivas nas superficies é obtido utilizando 0 mesmo esquema

de interpolacéo, fazendo uso dos valores obtidos pela média de Favre:
9 - 1, . B
Uis1/2 = Tg () + iyyj) — I (Bimy,j+Tit2)) (3.44)

9 1
Piv1/2 = ¢ (Pij + Pivsj) — 1 (Pi-1,j+Pisz)) (3.45)

onde as equagbes acima podem ser utilizadas de forma analoga para obter os valores

sobre as demais superficies do volume de controle V; ;.

3.3. DISSIPACAO ARTIFICIAL

A dissipacdo artificial, adicionada na equacdo (3.26), é introduzida explicitamente para
dissipar erros numéricos associados a grandes gradientes, divergentes ou rotacionais e de modo
a controlar os erros associados as aproximacOes realizadas ao longo do desenvolvimento

tedrico.

A funcéo de dissipacao artificial é calculada conforme o modelo proposto por Jameson

et. Al (1981), sendo ela a soma das dissipagOes em cada face do volume de controle:
Di,j = (di+l - di_%) + (d]+l - d]_%)’ (346)

onde, para a superficie S, 1 temos:
2

2T T 4) [i1 — — _
di+% = Ei(+)l [Ui+1,j - Ui,j] - Ei(+)1 [Ui+2,j - 3Ui+1,j + 3Ui+1,j - Ui—l,j] . (347)
2 2
Os coeficientes El(i)l e ei(‘”l sdo dados obtidos como:
2 2
€1 = max | (Proe) 1 Wain), 2 (Wpre),, 2 (Wrno) 3.48
i+% o rot i+%’ div 1+%’ pre i+%’ rho i+% ) ( . )
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2

e®) = max [0, (K ® ¢ .(2)1)]7 (3.49)

i+
2

onde:
(broe);,1 = Kot 1V b1 (3.50)
é um sensor de vorticidade,
Wai);, 1= Kgi V- Ul (3.51)
é um sensor de divergente,
(Upre),,1 = Kpre VP2 (352)

é um sensor de gradiente de presséo,
(Wrno) 1 = K VP12 (3.53)

€ um sensor de gradiente de massa especifica.

Esses sensores indicam a sensibilidade numérica em relacdo a variacdo da propriedade
correspondente em um volume de controle. Além disso, os termos K® e K® sio termos
arbitrados no inicio da simulacdo numérica, e seus valores devem ser testados de forma que o
cédigo numérico ndo gere grandes flutuacdes que possam gerar instabilidade numérica ou

dissipe demais de modo a modificar a fisica do problema.

3.4. MARCHA TEMPORAL

A marcha temporal é realizada através da utilizacdo do método Runge-Kutta de terceira
ordem de precisdo proposto por Shu e relatado por Yee, onde o tempo é representado pelo indice

n e 0 espaco é representado pelo indice i e j.
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_ 3_ 1_ 1
Uiy =700+ 700 —7(Fl =D - Rij).- (3.55)

— 1_ 2 _ 2
Uit =300 +30% =3 (F =Dl - RE) - (3.56)

3.5. METODO DA FRONTEIRA IMERSA

O meétodo da fronteira imersa consiste em impor condi¢6es de contorno para os volumes
controle que possuem um ou mais pontos de superficie. Decompondo o vetor velocidade na

superficie, temos:
il = ,n + i,t. (3.57)

Como o escoamento é modelado utilizando as equacbes de Euler, aplica-se a condi¢do
de escorregamento, e como hé a condi¢do de impenetrabilidade, temos que a velocidade normal
do escoamento deve ser igual a velocidade da fronteira movel. No caso dos estatores, temos
que u,, = 0, enquanto para os rotores u,, = Ug-n, para um referencial nas superficies
estaticas. Porém, a pressao estatica independe do sistema inercial do observador, e assim, para
um observador que se move com a velocidade do rotor, temos que u,, = 0 também para o

rotor.

Uy =Up, =0 e 1 #0 (3.58)

Ainda, para as equacdes de Euler, ndo ha difusdo de momentum na dire¢do normal das
paredes, assim como ndo ha difusdo de calor, quando consideramos as paredes do rotor e estator
como adiabaticas. Desse modo:

ou oT

— — =0. 3.59
dxy, 0 ¢ dxy, 0 ( )
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A condicdo de pressdo estatica pode ser obtida a partir da equacdo de

direcdo normal:

0 _ . 9] op
a (,0 un) +=— axn (P unun) + (P unut) a
Expandindo os temos, temos:
_ 0p aun ap . ap __ .01y,
Up 5o+ p (un) Y + (Zp un) + (unut) + (p t)
at at Xn Xt
. aat op
+ (P iiy) ox, ox,’

Aplicando a condigéo de impenetrabilidade na dire¢cdo normal:

, 0p aun g 0D duy, aun
- 20 _n
unat+,0 ot (un) %, + ( pu n) 9%, +(unut) +(,0 t)
du op
b t_ _ %
+(pun)a t axn'

Como u,,, = 0, substituindo na Eg. 3.61, temos que

o5
p/ax,f

momentum na

(3.60)

(3.61)

(3.62)

(3.63)

Derivando a equacao de gas ideal e de um gas calorificamente ideal na direcdo normal:

o _ 9 (pRT) = op RT+_ROT
ox, O0x, P -~ ox, P 0x,’
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0 oT

—=c,—. 3.65

0x,, Cv 0x,, (365)
Assim, temos que:

op _9e _ 0 3.66

ox, 0x, (3.66)

Como as propriedades apresentadas demonstram derivadas nulas, podemos calcular as

suas derivadas em relacdo a normal a partir da seguinte relacao:

of of of ox of o of of
_f=_f=_f_x _f_y=nx_f+ny_f, (3.67)
0x, On 0x on Jy on Ox dy

onde f é uma propriedade genérica. Como essas propriedades sdo nulas nas paredes,
temos:

<i) _0 (3.68)
0xy,
Desse modo:
~.b ~.b
of of B
Ny <E>” +n, <E>” =0. (3.69)

Considerando que n, e n,, nunca se anulam ao mesmo tempo (enquanto um for unitario

0 outro é nulo), entdo as derivadas devem ser nulas.

~\b ~\b
of _(9f _
() - -

J iLj
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Utilizando uma metodologia de calculo de derivadas semelhante a de diferencas finitas,

calcula-se o valor das propriedades nas paredes, segundo a seguinte equacgéo (para n = i):

ar\ 1 s ] 3 3
) = m(—%f Di+48fiv1; —36fi42) + 16fi13; — 3fisa )
ij

(3.72)
+0(Ax)* =0
Assim:
~ 1 ~ ~ ~ ~
i) =75 (48firs; = 36fira; + 16fisz) = 3fira) + 0(A0)*. (3.72)
Definindo o operador de diferencas, temos:
1, . . "
Dif = g (48fi+1,j - 36fi+2,j + 16fi+3,j - 3fi+4,j) . (3.73)
Reescrevendo a equagéo (3.69):
fL=Dif +0(ax)* (3.74)
De forma analoga para y (n = j):
fi=Dyf +0(ay)*. (3.75)

Assim, podemos calcular a propriedade f fazendo uma média ponderada com as

componentes do vetor normal:

In, D f + |ny|Dj+f

Iyl + |"y|

b _
Lj =

(3.76)
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Com isso, temos como calcular o valor das varidveis primitivas e com isso, calcular

também o valor das propriedades conservativas:

)
any) . (3.77)

3.6. PERFIL DOS ROTORES E ESTATORES

As geometrias utilizadas nas simulacdes representam o perfil da ponta das pas do rotor
e estator de uma bancada experimental da NASA, chamada de Advanced Noise Control Fan -
ANCEF, ou Ventilador de Controle de Ruido Avancado. Os perfis sdo demonstrados pela Figura
3.1.

Figura 3.1 - Perfil das péas do rotor (em vermelho) e do estator (em azul).

3.7. PARAMETROS DAS SIMULACOES

A resolucdo da malha utilizada é de 304 volumes de controle para cada unidade de
comprimento caracteristico adimensional, sendo o comprimento caracteristico definido como o
passo entre as pas do rotor. A regido regular foi definida como 16 unidades de altura por 21

unidades de comprimento, totalizando 31.051.776 volumes de controle. Ainda, ha uma regido
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de stretching apenas na dire¢do x (uma vez que ha uma condicdo ciclica em y), tanto a esquerda
quanto a direita da malha regular, ambas regiées com 152 volumes de controle, totalizando 304
volumes de controle de stretching. O ponto de origem selecionado, onde estéo as pas do rotor,
foi definida como 8 unidades de altura e 19 unidades de comprimento. Ainda, todas as
simulagfes utilizaram o mesmo nimero de rotores (B = 16) e estatores (V = 13), conforme

mostra a Figura 3.2.

21

=)
1

\
L ~ - o - - . S0 20 PO OO PO PR - 1

A"
' Sonda mais -
distante da fonte \

\

\
\= ] =
Figura 3.2 — Representa¢ao da malha computacional, com a posi¢ao das geometrias fixas (azul) e moéveis
(vermelho) e dos sensores (verde).

Os arquivos de imagens foram gerados a cada 50.000 iteracdes, e as propriedades que
se mantiveram iguais em todas as simula¢des foram o comprimento caracteristico lenght =
0,2393893 m, que é o passo das pas do rotor, o CFL de 0,29, o raio da nacelle R, = 24 in
(0,6096 m), a temperatura T,, = 300 K e presséo P, = 101.300 Pa do escoamento e a
velocidade do som ¢, = 347,1 m/s. As outras propriedades serdo apresentadas posteriormente,

de acordo com as modificagOes realizadas em cada simulacéo.
Utilizando o CFL, determina-se o intervalo de tempo que decorre entre cada iteracao.

At = CFL—2 378
B Uy + C (3.78)
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3.8. SIMULACOES

Através da utilizacdo da variavel B, que € a raiz décima do médulo do gradiente de
temperatura, foi possivel visualizar o campo aeroacustico e aerodindmico do escoamento, e as
sondas estaticas e moveis foram utilizadas para capturar os harmonicos e os shifts de frequéncia

dos modos gerados, além da obtencdo dos valores de pressdo nos pontos onde se encontram.

Br = |VT|*/10 (3.79)

Com os valores de pressdo dos sensores, utiliza-se 0 SIMDATA, que é uma rotina de
MATLAB para tratamento de dados desenvolvida pela Embraer, onde realiza-se uma
Transformada Répida de Fourier, e assim € possivel analisar o quadrado da média da raiz (root

mean square — RMS) da flutuacdo de pressdo em cada frequéncia.

t2

1
Plons = f o' (D)2 dt . (3.80)
t1 — ¢,
21

A mudanca do numero de Mach do rotor, parametro utilizado na analise paramétrica,
influencia o valor de outros pardmetros, que estdo definidos abaixo. Deste modo, foram

realizadas 8 simulag¢fes numéricas:

1. Mz =0,20 (Numero de Mach do rotor)

e Ug=694m/s (Velocidade tangencial do rotor)

e Uy, =3471m/s (Velocidade tangencial arbitraria dos sensores méveis)
o U, =250m/s (Velocidade do escoamento)

e M,=0,07 (Numero de Mach do escoamento)

e At=6,18%10""s (Tempo que decorre entre cada itera¢io)

e (1 =18,13rps (Frequéncia do eixo do rotor)

o KP = g@_ k@ _ @ _ g4,10-4 kW = 801073,

div rot — "‘pre rho
— Constantes utilizadas na dissipacao artificial implementada.
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. Mg =0,33

Ug = 1149 m/s;
e Uyp =57,45m/s;
Uw = 41,39 m/s;

e M, =012

e At=592%10""s;

e () =30rps;

o« Kify= Kot = Kyfo = Kfjy = 5,0+107% K@ = 5,0+ 1072
. MB = 0,40

e Uz =1389m/s;
Unp = 69,44 m/s;
Uy, = 50,03 m/s;
M, = 0,14;

At = 5,79 x 1077 s;
(= 36,26 rps;
KD = k@ = k2 = k2

div rot — rho

= 50%10"% K® = 501073,

. Mg =10,50

Ug =173,6 m/s;

Unp = 86,8 m/s;

Upo =62,5m/s;

M, = 0,18;

At =5,61%107" s;

QO = 45,32 rps;

K® = k@ - k@ _ k@ _ 99,1073, K® = 22102

div rot — ‘‘pre rho

. Mz =0,60

e Uy =2083m/s;

o Upyp =1042 m/s;

Uw =750m/s;

My = 0,22;

At =5,45% 107" s;

Q = 54,39 rps;

K® — g@ - @ _ @

div — rot — pre — rho

= 251073 K® = 251072,
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. MB = 0,70

Ug = 243,0 m/s;
Unp = 121,5m/s;

e U, =2875m/s;
e M, =0,25;
o At=529%10""s;
e (O =6345rps;

@ _ @ _ Q@ _ @ _
® Kdiv - Krot - Kpre - Krho -
Mg = 0,80

Ug =277,8m/s;
Unmp = 138,9m/s;
Uy, = 100,0 m/s;

M, = 0,29;
At =514 %1077 s;
O =72,52rps;

div rot — rho

@ _ @ _ @ _ @ _
K3 = K2 = Koy = Koy =

3,3%x1073; K® = 3,3%1072,

3,9x1073; K® = 39x% 1072,

. Mg = 0,80 (estatores mais proximos dos rotores)

Ug = 277,8m/s;
Ump = 138,9m/s;
Uy, = 100,0 m/s;

M, = 0,29;
At =5,29% 1077 s;
O =72,52rps;
@ _ @ _ @ _ @ _
Kdiv - Krot - Kpre - Krho -
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4. RESULTADOS E ANALISES

Apesar de ser possivel calcular quais modos serdo gerados utilizando a regra de selecéo
de Tyler-Sofrin e quais desses modos serdo propagados, devido a natureza altamente ndo linear
da interacdo rotor-estator, nao é possivel prever como se comportara 0 escoamento nem predizer

quais modos gerados serdo dominantes, ou seja, aparecerdo com mais nitidez.

Algo que pdde ser observado ao aumentarmos o nimero de Mach do rotor é o menor
efeito de stall nos estatores, que podem estar mal projetados para casos de Mach subsonico, e
0 eventual aparecimento de ondas de choque no intradorso e extradorso das pas do rotor, que
parecem estar sob efeito de buffet transénico, uma vez que é perceptivel a variagdo de posicéao

da onda de choque.

4.1. Ms=0,20

Analisando a Figura 4.1, podemos ver gue ndo ha nenhum modo perfeitamente nitido e
que as pas do estator estdo sob alto efeito de stall, com grandes vortices sendo formados ao
redor da geometria. Esses vortices atuam como modificadores da geometria das péas dos
estatores, que varia ao longo do tempo e como ndo se tem mais a ciclicidade prevista na geracéo
dos modos, ndo se tem o efeito de superposicdo observado nos casos de maiores numeros de
Mach. Além disso, os sinais obtidos pelos sensores também acabam sendo influenciados por
este fendmeno. Observando a Figura 4.2, temos que os picos em azul (sensor movel),
representando 0s modos apds a decomposicdo dos harmonicos por efeito Doppler, ndo
condizem com os valores tedricos previstos pela regra de selecao de Tyler-Sofrin. Considerando
gue o fendmeno de geracdo dos modos neste caso é altamente ndo-linear, com geometrias que
se “modificam” em razdo da presenca de grandes vortices, € um resultado razoavel.

A Tabela 4.1 mostra os valores dos modos previstos pela regra de Tyler-Sofrin, e a
inconsisténcia mencionada acima, onde o resultado obtido ndo corresponde com o valor tedrico,
aparece no segundo harmonico, onde deveriamos ter o aparecimento do modo +6, que por ser
positivo, deveria aparecer a esquerda do segundo harménico, mas observa-se que na Figura 4.2

0 modo associado ao segundo harménico aparece a sua direita.
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Figura 4.1 - Visualizacio do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interagéo rotor-estator na iteracéo
n=1.800.000 e ampliacdo para melhor visualizacao, para o caso M=0,20.
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Figura 4.2 - Decomposicao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores estatico
(verde) e movel (azul) na posi¢do mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,20.

Tabela 4.1 - Modos teéricos obtidos para até o quarto harménico, para o caso M=0,20.

h 1 2 3 4
[oph 290 Hz 580 Hz 870 Hz 1.160 Hz
o-ml'c 3,25 6,5 9,75 13,0
+9 (789 Hz) | +12 (1.052 Hz)
m () *3(263Hz) | +6(526 Hz) 4(906 Hz) | -1(1.169 Hz)

4.2. Ms=0,33

Observando a Figura 4.3, percebe-se que ja ha o aparecimento de alguns modos e
reducdo de intensidade dos vortices em torno dos estatores. Os modos mais nitidos sao 0s modos
+3, -7 e -10. Ao analisarmos a velocidade de propagacdo de cada modo, temos que o modo -10
deveria ser cut-off, mas aparece no resultado da simulacdo numérica como um dos modos
dominantes. Ainda, apos realizar a decomposi¢do modal por efeito Doppler, ndo hd nenhum
pico associado a frequéncia tedrica do modo -10 (630 Hz), conforme mostra a Figura 4.4.
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Figura 4.3 - Visualizacdo do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interacdo rotor-estator na iteracao
n=3.500.000 e ampliac&o para melhor visualizacéo, para o caso M=0,33.
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Figura 4.4 - Decomposicao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores estatico
(verde) e movel (azul) na posigéo mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,33.

43. Ms=0,40

Quando comparado com o caso anterior, percebe-se uma melhora na superposicdo das
ondas, principalmente quando analisamos o modo +9. Outro ponto que chamou a atencéo é a
reducdo do tamanho dos vortices nos estatores. 1sso acontece por conta do aumento da
velocidade do escoamento, que promove a adveccao dos vortices.
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Figura 4.5 - Visualizacdo do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interacao rotor-estator na iteracao
n=3.500.000 e ampliac&o para melhor visualizacéo, para o caso M=0,40.
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Figura 4.6 - Decomposicao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores estatico
(verde) e movel (azul) na posigédo mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,40.

4.4. Mg=0,50

Como mostra a Figura 4.7, ao aumentarmos o nimero de Mach, ha maior adveccao dos
vortices, como esperado, e melhor definicdo dos modos. Ainda, ndo é mais perceptivel a
presenca do modo -10, que aparecia nos casos anteriores. Assim, este modo ndo previsto pela
teoria linear de geracdo dos modos pode estar associado a algum fenémeno néo-linear

relacionado a maiores vortices, presentes nos casos anteriores.

A Figura 4.8 mostra que os valores dos harmonicos e a frequéncia dos modos quando
decompostos, obtidos pelos sensores, estdo melhor posicionados quando comparamos com 0s

valores tedricos.

Uma observacdo a ser feita € que quanto mais aumentamos o nimero de Mach, maior é
0 nimero de modos gerados. Até o quarto harmdnico ainda da para diferencia-los, mas para 0s
outros harmonicos, os valores das frequéncias de cada modo ficam muito préximos e de dificil
distingéo.

Além disso, examinando o zoom da Figura 4.7, percebe-se que 0s estatores estdo

realmente mal projetados para nimeros de Mach baixos, e deveriam ter uma leve inclinagdo
negativa.
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Figura 4.7 - Visualizacao do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interacao rotor-estator na iteragéo
n=1.050.000 e ampliacdo para melhor visualizacéo, para o caso M=0,50.
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Figura 4.8 - Decomposic¢ao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores estatico
(verde) e movel (azul) na posicdo mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,50.

4.5. Ms=0,60

Para o caso Mz = 0,60, como mostra a Figura 4.9, temos que os modos ficam ainda
mais definidos e a adveccdo da esteira de vorticidade dos estatores é ainda mais intensa,
comparando com 0s casos anteriores. Os valores obtidos nos sensores, por outro lado, ficaram
bastante dispersos no espectro de frequéncia, com valores da frequéncia dos harménicos ndo
correspondendo com os valores tedricos, conforme apresentado na Figura 4.10. Além disso, ha

a sobreposicédo da decomposicdo modal, por conta da alta velocidade selecionada para o sensor
movel.
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Figura 4.9 - Visualizacdo do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interacdo rotor-estator na iteracao
n=1.100.000 e ampliacdo para melhor visualizacéo, para o caso M=0,60.
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Figura 4.10 - Decomposic¢éo dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores
estatico (verde) e movel (azul) na posicao mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,60.

46. Mg=0,70

Esta simulacdo retornou resultados bem inesperados. Analisando a Figura 4.11, temos
que os modos dominantes sdo -3 (h=12), -12 (h=9), +13 (h=13) e +29 (h=14). Todos esses
modos estdo associados a harménicos de alta frequéncia (considerando que 0 modo +29 do
primeiro harménico ndo é cut-on), e observando a Figura 4.12, percebe-se que 0s picos de
flutuacdo de pressdo associados a esses modos € consideravelmente inferior aos modos

associados aos harmonicos de baixa frequéncia.
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Figura 4.11 - Visualizagdo do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interacdo rotor-estator na iteracao
n=1.200.000 e ampliacdo para melhor visualizacao, para o caso M=0,70.
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Figura 4.12 - Decomposic¢ao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores
estatico (verde) e movel (azul) na posicdo mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,70.

4.7. Ms=0,80

Ao analisar o resultado na simulacdo numérica deste caso, percebe-se que ha o
aparecimento de alguns modos, porém com algumas descontinuidades. Além disso, como agora
estamos em regime transdnico, existem ondas de choque nas pas do rotor, tanto no intradorso
qguanto no extradorso, conforme mostra a Figura 4.13. Examinando essas ondas de choque,

percebe-se que sua posicdo possui uma leve flutuacdo, semelhante a um buffet transénico.

Com o objetivo de intensificar o campo aeroacustico, o caso foi simulado novamente,
mas com a posi¢do do estator levemente modificada, de modo que ficasse extremamente
préximo do rotor. O resultado é apresentado na Figura 4.14, onde ndo se observa as
descontinuidades vistas na Figura 4.13. Ao contrario, temos que 0s modos estdo muito mais
nitidos, em especial o0 modo +3. Investigando melhor a interacdo rotor-estator, percebe-se que
guando o rotor passa pelo estator, é possivel ver uma espécie de bolha ao redor do bordo de
ataque do estator, como uma onda de pressdo em forma de um “pulso”. Acredita-se que esse

mecanismo é responsavel pela melhor defini¢cdo dos modos.

Uma observacdo importante é que na Figura 4.13, a esteira do rotor ndo gera 0 mesmo
efeito no estator como no caso da Figura 4.14. Assim, pode-se admitir que a geracdo dos modos

ndo esta ligada a interacdo da esteira do rotor com a superficie do estator.
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Figura 4.13 - Visualizagdo do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interacdo rotor-estator na iteracao
n=1.250.000 e ampliacdo para melhor visualizacao, para o caso M=0,80.
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Figura 4.14 - Visualizagdo do campo aeroacustico instantaneo gerado pela interagdo rotor-estator na iteracao
n=1.200.000 e ampliacao para melhor visualizacéo, para o caso M=0,80 com estator mais préximo do rotor.
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Ao comparar a Figura 4.15 e Figura 4.16, percebe-se que o posicionamento do estator
mais proximo rotor, além de deixar os modos mais nitidos e sem interrupcGes, também
melhorou a qualidade do sinal obtido pelos sensores moveis e estaticos, no sentido de que 0s

valores de frequéncia dos harmonicos e dos modos batem com os valores obtidos teoricamente.
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Figura 4.15 - Decomposic¢ao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores
estatico (verde) e movel (azul) na posicdo mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,80.
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Figura 4.16 - Decomposic¢ao dos modos em torno de seus respectivos harménicos, utilizando os sensores
estatico (verde) e moével (azul) na posicdo mais afastada possivel da fonte, para o caso M=0,80 com estator
mais proximo do rotor.
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Além disso, podemos perceber que hd uma estabilizagdo mais rapida para o caso do

estator mais proximos do rotor quando comparamos a Figura 4.17 a Figura 4.18:

data analyzer 5000 Narrowband | Export to Image File || @l HQ ”\E‘ w ‘ Change Colors
T T T T T
5000 _— probemavpiom .dat
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4000 B
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Xoxs Loyt

ahe sta n i 001 dat

Figura 4.17 - Dados obtidos pelos sensores antes do tratamento pelo SIMDATA, para o caso M=0,80.
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Figura 4.18 - Dados obtidos pelos sensores antes do tratamento pelo SIMDATA, para o caso M=0,80 e estator
mais préximo do rotor.
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5. CONCLUSOES

Nos casos de regime subsénico e baixos nimeros de Mach, é possivel concluir que a
condicdo de stall nas pas do estator gera uma quebra de periodicidade na geracdo dos modos
da interacdo rotor-estator, 0 que gera uma menor superposi¢cdo dos modos, influenciando a
nitidez dos resultados da simulacdo. Deste modo, deve-se mudar a geometria ou modificar a

angulacdo das péas do estator, a fim de reduzir o stall.

Comparando os resultados obtidos para os casos de Mach 0,8 observa-se que os modos
de interacdo ndo sdo gerados pela esteira de vorticidade interagindo com a superficie do estator,
mas sim pela diferenca de velocidade entre o intradorso e extradorso no bordo de fuga dos
rotores. Esta diferenga de velocidade fica cada vez menor ao longo da esteira de vorticidade,
por isso temos um “pulso” de pressdo apenas no caso onde o estator estd préoximo do rotor.
Efetivamente, é como se estivéssemos mudando o ponto de estagnacdo dos estatores num
periodo de tempo muito curto, e isso gera uma perturbacdo consideravel no campo de pressao
do estator.

Além de intensificar o campo aeroacustico, a aproximacao do estator ao rotor também
produz um sinal de pressao que melhor condiz com os resultados tedricos, onde os harmdnicos
e as frequéncias associadas aos modos gerados sdo perfeitamente captadas pelas sondas estatica
e mével. Ainda, o codigo atinge condicao de escoamento permanente muito mais rapido, onde

a imagem de 100.000 iteracGes € praticamente igual a imagem de 1.200.000 iteracdes.
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6. PROXIMOS PASSOS

Considerando o resultado obtido ao aproximar o estator do rotor, é pertinente utilizar a
mesma posicdo do estator em uma nova simulacdo dos casos de regime subsonico
(especialmente o caso Mz = 0,70), com intuito de obter melhores resultados na decomposicéao

dos harmonicos.

Ainda, deve-se investigar melhor o caso de regime transénico (Mg = 0,80), realizando
simulacdes com diferentes distancias entre as geometrias estaticas e moveis, de modo a entender
melhor o efeito desse distanciamento na nitidez dos modos gerados, estudar o efeito de buffet
transbnico observado a fim de esclarecer o porqué das descontinuidades observadas na
simulagdo com estatores distanciados do rotor.
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