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RESUMO

Este projeto de graduagao consiste na validagao do VAT (Virtual Aeroacoustic
Tunnel) para um problema bi-dimensional, com escoamento compressivel em uma placa
plana com bordo de fuga rombudo. Uma comparacao entre a espessura de momento
da camada limite e o ruido gerado sera feita.

O software usado para a simulagao é um cédigo desenvolvido pelo grupo de ae-
roacustica computacional da Universidade de Brasilia. Este obtém o campo aeroacistico
pela solucao das equacoes de Navier Stokes, na formulacao compressiva e discretizagao

por volumes finitos, os voxels.
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ABSTRACT

This work consists of validation of VAT (Virtual Aeroacoustic Tunnel) for a two-
dimensional, compressible mixing layer flow formed by a splitter plate with a blunt
trailing edge. A comparision between the momentum thikness and the noise generation
is made.

Vat is a in-house code developed by the Computational Aeroacoustics Laboratory of
University of Brasilia.Wich works with the Navier-Stokes equations in the compressive
way.

The problem used to do the validation is one proposed on the Fourth Computational
Aeroacoustics (CAA) by NASA.

Key-Words: Aeroacoustics, Vortical Gust, linearized-euler equations, Numerical
Simulation, Trailing Edge Noise, Splitter plate, Momentum thickness, Pressure pulse,

Vortex
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1 INTRODUCAO

1.1 Divisao do projeto

O trabalho ¢ dividido em 7 capitulos, sendo o primeiro a introducao sobre o assunto
de uma forma geral, com a importancia e a colocacao do projetos nas preocupacoes
atuais.

O segundo introduz o assunto de aeroactstica para uma melhor compreensao do
trabalho como um todo e seus resultados especificos.

O terceiro nos mostra o modelo matematico utilizado no VAT, bem como o método
numeérico e uma explicagao para a fronteira imersa.

No quarto temos uma explicacao bem ampla sobre o benchmark, e sobre os resul-
tados ja encontrados.

No quinto, finalmente temos o desenvolvimento, uma explicacao do que foi feito e
da preparagao para as simulagoes.

No sexto temos resultados encontrados.

E por fim, no sétimo, a conclusao.

1.2 Objetivo do projeto

O objetivo principal desse projeto ¢ a validacao do cédigo numérico desenvolvido
pelo laboratério de aeroactstica (Caalab) da Universidade de Brasilia, tal programa ¢é
intitulado VAT, virtual aeroacustic tunnel.

Tal validacao consiste na resolugao de um problema proposto pela NASA no quarto
workshop de aeroactstica computacional. Tal benchmark esta na categoria 4, chamada
de “sound transmition and radiation”.

Basicamente o problema trata de uma simulagao aeroactstica do escoamento em
torno de uma placa plana com um bordo de fuga rombudo. Tal escoamento é misto, con-
sistindo em velocidades diferentes no intra-dorso e no extra-dorso. Busca-se a captacao
de ruido na interacao entre o bordo de fuga e o escoamento.

Ao longo do desenvolvimento, foi feita uma simulagao com uma velocidade apenas,
e ja nessa situacao, foi observada uma instabilidade no bordo de fuga suficiente para
a geracao de ruido. Entao, pelo fato de o desequilibrio ter surgido mesmo antes do
escoamento misto ser implementado, decidiu-se que um estudo mais profundo sobre a
placa plana e o bordo de fuga em formato de elipse seria feito. Para isso sera feita uma
comparacao entre a espessura de momento e o ruido gerado. O niimero de Mach sera

contante, e para variar a espessura o comprimento da placa serd modificado.



1.3 Insercao do projetos nos dias atuais

A poluicao sonora é um problema de grande importancia nos dias atuais, transito
de veiculos, obras, e até avioes incomodam a populagao. Por isso, sao tomadas medidas
para que a emissao de ruido seja diminuida, alguns exemplos de fontes de ruidos e a
quantos decibéis sao emitidos:

- musica baixa (40 db)
conversa tranquila (40-50 db)

restaurante com movimento (70 db)
secador de cabelo (90 db)
caminhao (100 db)

britadeira (110 db)

- buzina de automével (110 db)

- turbina de aviao (130 db)

- show musical, proximo as caixas de som (acima de 130 db)

- tiro de arma de fogo préximo (140 db)

A tabela 1.1 que nos diz os niveis aceitaveis de ruido para ambientes externos em
decibéis, pela norma 10.151 da Associacao brasileira de Normas Técnicas (ABNT) e a
Lei Distrital 1.065, de 6 de maio de 1065:

Tabela 1.1: Ruidos aceitaveis

Area Nivel diurno (db)
Sitios e fazendas 40
Estritamente residencial ou de hospitais ou escolas 50
Mista, predominantemente residencial 55
Mista, com vocacao comercial 60
Mista, com vocacao recreacional 65
Predominantemente industrial 70

Vale lembrar que aeroportos podem ocupar areas proximas as areas residenciais,
escolares e empresariais, principalmente com o aumento das grandes cidades. Na figura
1.1 um exemplo de um mapa de propagacao de som tracado a partir do aeroporto

internacional de Brasilia.

Para escolas, por exemplo, de acordo com o professor Jules Slama, do grupo de
estudos em ruido aeroportuario, o indice maximo aceitavel de ruido externo para o
desenvolvimento de uma atividade escolar é de 60db. Porém niveis acima desse valor

sao constatados, o que é o caso do colégio municipal Joao Carlos da Silva Borges, vizinho

2



Figura 1.1: Propagacao das ondas sonoras

ao aeroporto de Congonhas. De acordo com o professor, a interferéncia atrapalha no

rendimento dos alunos, dificultando o aprendizado.

1.4 Fontes de ruidos em aeronaves

A maior preocupacao em relagdo aos ruidos é quando o aviao se encontra no ae-
roporto ou em seu arredor, e é justamente nesse momento em que maior parte dos
ruidos sao gerados e, consequentemente, onde sao feitos os testes para que o aviao
possa trafegar sem impedimentos.

Na decolagem, a principal fonte é o motor, ja que este deve fornecer poténcia
suficiente para sair do chao. O problema é ainda pior em pequenos aeroportos, como
Santos Dumont no Rio de Janeiro, por exemplo, onde o piloto deve colocar poténcia
maxima ainda com o freio acionado, dado que este tem pouco espaco para decolar.

No pouso, também existem fontes de ruidos, como o motor, superficies hiper-
sustentadoras, freio, e o trem de pouso, por se tratar de uma superficie irregular,
predispostas a escoamentos irregulares causadores de sons.

Os ruidos gerados pela fuselagem sao o resultado da iteracao do escoamento com
a estrutura do aviao. Tais ruidos podem ser pequenos, como algum gerado por uma
pequena cavidade, ou grandes, como um gerado pelo flap em um pouso. Os flaps sao
dispositivos hiper-sustentadores que consistem de superficies articuladas, existentes
nos bordos de fuga das asas de um aviao, os quais, quando abaixados e/ou estendidos
aumentam a sustentagao e o arrasto ou resisténcia ao avanco de uma asa pela mudanca
da curvatura do seu perfil e do aumento de sua area, possibilitando assim uma sustencao

em velocidades menores e um pouso mais suave, além de evitar o estol.



1.5 Ruido auto induzido

Brooks et al. (1989) define ruido auto induzido como a interacao entre o aerofélio
e a turbuléncia produzida em sua propria camada limite e na esteira proxima. De
acordo com Brooks, para um bordo de fuga rombudo, que é o caso em estudo, o ruido
¢ causado por um desprendimento do escoamento logo depois do bordo de fuga. O
ruido restante é gerado pela formagao de um vértice na ponta contento escoamento

turbulento.

E neste contexto que entra a Embraer e a FAPESP com o projeto Aeronave Silenci-
osa, que tem como func¢ao descobrir as fontes ruidosas pela simula¢gao numérica, e com
isso propor medidas de diminui¢ao da emissao sonora. O laboratério de Aeroacustica

Computacional esta incluido no projeto



2 ACUSTICA

2.1 Medigao de ruido

Para se medir os niveis de ruido levamos em consideracao o ouvido humano. Este
consegue ouvir sons em um espectro de frequéncia que vai de 20Hz a 20kHz, e a menor
pressao que pode ser captada é de 20107°Pa, esta ¢ a poténcia de referéncia. O que o
ouvido entende como som ¢ a flutuacao de pressao, em relacao a média, causada pela
variacao de massa especifica do meio fluido em que as ondas sonoras se propagam.

No ar a condigoes normais de temperatura e pressao, a velocidade no som é de
aproximadamente 344m/s.

Considerando o fato de que o ouvido humano tem sensibilidade logaritimica, a escala
em decibéis é utilizada para medir niveis sonoros. Temos dois modos para presentar a

intensidade sonora. Um deles é o nivel de poténcia sonora, PWL, representado por:
P

2.1
Pref) ( )

O nivel de pressao sonora, SPL, é o mais comumente utilizado para expressar os

PWL = 10log (

Sendo P.ef a poténcia de referéncia.

valores de intensidade sonora. Este é dado por:

SPL::Qmog(BmE) (2.2
Pref

Onde p,.; = 2210° Pa no ar e p,,,. é o valor médio quadratico da flutuacio de

pressao p ao longo do tempo, dado por:

T
V= [ (0P 23)
0

Sendo t o tempo.

2.2 Fontes aeroaciisticas

Antes de se apresentar a caracterizagao das fontes aeroacusticas faz-se necessaria a

definicao de potencial acustico. O vetor velocidade pode ser escrito na forma:

u=Ve¢+V x. (2.4)



Em que V¢ representa sua componente irrotacional e V X ¢ sua componente sole-

noidal ou rotacional.

Em regioes afastadas da fonte de ruido aeroactstico a propagacao da onda sonora,

V x ¢ =0, uma vez que a passagem da onda nao causa cisalhamento, de forma que:

u= Vo. (2.5)

Em regioes em que o potencial acistico varia significativamente com uma distancia
L, que é pequena quando comparada ao comprimento de onda A , o fluxo de potencial
acustico é equivalente ao um fluxo de potencial classico. Esta regiao é chamada com-
pacta, e a fonte cujo tamanho é muito menor que o comprimento de onda é chamada
fonte compacta.

Definindo-se o nimero de Helmotz como:
L fL L

He=— = = 2.6
¢ C()T Co A ( )

Temos entao que uma fonte é considerada compacta quando He << 1

Os modelos primordiais de fontes compactas sao o monopolo, o dipolo e o quadri-
polo. O monopolo ¢é obtido através da variacao do diametro de um cilindro, causando
flutuacoes de pressao e oscilagao das particulas em torno de um ponto de equilibrio. E
importante notar que a flutuacao do diametro do cilindro é muito menor que o com-
primento caracteristico em questao, que no caso é o comprimento de onda. Nao ha

formagcao de zonas de siléncio e o diagrama de diretividade é mostrado a seguir:

1ap°

Figura 2.1: Monopolo. (a)formato das ondas, (b)diagrama de diretividade.



Ja o dipolo é modelado por dois cilindros, que contraem-se e expandem-se alterna-
damente. Ha formacao de zonas de siléncio, conforme pode ser observado na figura a

seguir:

(@) (b)
Figura 2.2: Dipolo. (a)formato das ondas, (b)diagrama de diretividade.

Por fim o quadripolo ¢ modelado por quatro cilindros que se comprimem dois a

dois. Observe o diagrama de diretividade e as zonas de siléncio na figura a seguir:

Figura 2.3: Quadripolo. (a)formato das ondas, (b)diagrama de diretividade.



3 EQUACOES GOVERNANTES

3.1 Modelo Matematico

Para a resolucao do benchmark teremos algumas alteracoes que serao citadas no
capitulo seguinte, intitulado benchmark-ruido gerado por bordo de fuga rombudo, mas
para inicio de projeto, que é o desenvolvimento da espessura da camada limite o cédigo
sera usado com base nas equacoes apresentadas neste capitulo. Bem como a proposta
de adimensionalizacao.

Para fins de estudo, assume-se que a Hipotese do Continuun é valida. Desta forma,
parte-se do principio que a particula fluida pode ser definida e que esta é grande demais
para ser comparada as escalas moleculares e que é pequena em relagao as do problema
proposto. Desta forma as equacoes apresentadas sao continuas e diferenciaveis. Neste
projeto sao usadas as equacoes de Navier Stokes, ou seja, conservacao da massa, quan-
tidade de movimento e da energia na forma adimensional e diferencial.

As constantes adimensionais sao apresentadas sem o asterisco (*) e as dimensionais
com asterisco.

Todas as variaveis encontram-se adimensionalizadas de acordo com a proposta de
Anderson et al (1983), as medidas caracteristicas sao a velocidade do escoamento nao
perturbado, UZ , e o comprimento L*. Lembrando que a variavel que estiver elevada a
"x’ representa uma variavel dimensional e 'oo’ indica propriedade no escoamento nao

perturbado. Adimensionalizagoes:

- : . -
T VT T Ty
u* v* w*
oy o Yoy
p:p—*gu P:p*;
i (UL) Pa
T* e* ,LL* f*
T Ty T T e &0

Onde, x, y e z sao coordenadas espaciais e u, v € w sao as componentes vetoriais
na direcao i, j e k, t é a coordenada temporal, p é a massa especifica, p é a pressao
termodinamica, T' é a temperatura, e é a energia interna por unidade de massa, i é a
viscosidade e f representa uma forca de campo imposta ao escoamento. Tal forca tem

como funcao gerar uma aceleragao no escoamento, de maneira que o perfil de velocidade
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possa ser desenvolvido ao longo do tempo e do espago percorrido, de tal modo que nao
é necessaria uma imposicao desses parametros artificialmente.

O benchmark em questao propoe uma geometria e consequentemente um escoa-
mento em duas dimensdes somente, ou seja, na dire¢ao x e y.

A equacao da continuidade é:

dp 0

Onde t é o tempo e p é a massa especifica. Na equacao (3.2) temos que a massa
¢ conservada ao longo do volume de controle, ou seja, a massa nao pode ser criada
nem destruida. O primeiro termo da equagao representa a variagao temporal da massa
no volume,e o segundo o fluxo liquido de massa através do volume de controle, sendo
assim o termo advectivo.

A equacao do momento é dada por:

0 0 8p 6’7'”-

g (Pua) + gy i) = =5 5

+ fis (3.3)

Onde, p ¢ a pressao termodinamica e 7;; é o tensor de tensoes viscosas. No lado
esquerdo, o primeiro termo representa a variacao temporal de massa e o segundo o
fluxo liquido da quantidade de movimento através do volume de controle. No lado
direito da equacao, o primeiro termo representa a forca gerada pelo campo de pressao,
o segundo a forga devido as tensoes viscosas e o terceiro representa a forca responsavel
pela aceleracao do escoamento.

Otensor de tensdes viscosas, 7;;, ¢ dado pela Eq. (3.4):

"7~ Re (15) = Re {,u [(axj i &Ci) 35” c%vk] } ’ (3.4)

Onde p é a viscosidade dinamica, d;; ¢ o delta de Kronecker e Re é o numero de

Reynolds, definido como:
PocUs L’

Re = 3.5
oo (85)
A equacao da energia é dada por:
0 0 0 0 q;
5 (per) + o (peru;) = ~ o (pus) + pr (7iju;) — o, T (3.6)

Onde per é a energia total por unidade de volume. No lado esquerdo temos que
o primeiro termo representa a variagao temporal e o segundo, ao fluxo através da
superficie de controle na direcao i. No lado direito o primeiro termo representa o

trabalho realizado pelas forgas de campo e o segundo termo representa o trabalho

9



realizado pelas tensoes viscosas, finalmente o terceiro termo € o calor transferido, sendo
q; o representante da densidade fluxo de calor na direcao i.

As componentes de ¢; sdo dadas de acordo com a Eq. (3.7):

G = —k (gf) , (37)

Na Eq (3.8) temos a forma adimensional pela proposta de Anderson et al (1983), :

o 1 or
“= (y—1) M2RePr (axl) ' (3:8)

Onde k é a condutividade térmica, v é a razao entre os calores especificos a pressao

e volume constante, respectivamente, com o valor adimensional de 1,4 e por fim, M e

Pr sdo os numeros de Mach e Prandtl:

U* c,
= —== Pr P

SRTD ks

O numero de Prandtl representa a razao entre a difusividade da quantidade de

Ho- (3.9)

movimento e da quantidade de calor e o numero de Mach representa a razao entre a
velocidade do escoamento e a velocidade do som.

A energia total é a soma da energia interna (e) e a energia cinética (ey):

Uq Uy
2

Até agora temos cinco equagcoes escalares, mas ainda temos 7 incégnitas: u, p, p, e,

er=e+e,=cT1+

(3.10)

T, nand k. Assim, quatro equagoes constitutivas sao necessarias.

¢, ¢ uma constante, se o ar for tratado como caloricamente perfeito:
e=c¢,T (3.11)

Como trabalhamos com o ar, podemos utilizar a equacao dos gases perfeito.Entao,
de acordo com Anderson (1990) a relacao entre temperatura e pressdo em um escoa-

mento compressivel sao dadas pelas equagoes subsequentes:

p=(y—1)pe (3.12)

M2
r=12"2 (3.13)

p
Para calcular a viscosidade dinamica usamos a férmula de Sutherland, que é dada
por:
T3/2 (T* )1/2 *

=C Cp= |21 CF, Cy=-= 3.14
K 17 T, 1 e 11 2 T;ko’ ( )
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Onde C7 and C} sao constantes dimensionais.
Finalmente temos que, a condutividade térmica representada por k, em um gés

caloriticamente perfeito é dada por:

C
k=g (3.15)

Para evitarmos oscilagoes numeéricas resultantes da aproximacao discreta usada pela
metodologia de fronteira imersa (que serd explicada na se¢ao 3.3), temos que, ao iniciar
o escoamento uma pseudo-forga (f;) é associada a um volume realizando um pseudo-
trabalho (fju;). Esse trabalho é introduzido na equacao do momento e da energia, para
gerarmos uma aceleracao continua, t,. tal aceleracao é definida até um ntmero pré-
determinado de interagoes, durante certo tempo t,. Para uma velocidade de escoamento

nao pertubado alinhado com o eixo  (uy = UZi) o tnico componete da pseudo-forga

fi¢

Je

R R Y ( o ) (L*/U:o) 0 5.16)
P (UL) /L i (UR)*/L* \Pi ta ta’
Para t <t,. Depois desse tempo de aceleracao, o valor da pseudo-forca f; deve ser

zero, desde que a velocidade requerida seja alcancada, resultando em

fe=0. (3.17)

3.2 Meétodo numérico

para resolvermos numericamente a formulacao de Navier-Stokes para escoamento
compressivel e usando aproximacao por volumes finitosreescreveremos as Eqs. (2.2),

(2.3) e (2.6) na forma vetorial:
ou OE OF 0G

T e i e (3.18)
Onde os vetores U, E, F, G e R sao dados por:
p
U
U=| p [, (3.19)
pw
[ rer |
_ . ;
pu +p = Toy
E= PUV — Tyy , (3.20)
pUuw — Ty
I (per +p) U — UTpy — VTyy — Wy + Qo |
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pU

PUU — Ty
F = pU* +p— Ty (3.21)
POW — Ty,

(per 4+ p) v — UTyy — VT — WTy, + gy

pw
PUWU — Ty
G = PWV — Ty, ; (3.22)
pr + P — Tz

(PeT + p) W — UTgy — UTyz — WTy, + qz

0

fa
R = 0 |. (3.23)

fau

Definindo o tensor II como
N=E®i+F®j+Gak, (3.24)
Eq. (3.18) é reescrita como
ou

E—FV-H:R. (3.25)

Integrando a equagao acima no volume de controle V', e aplicando o teorema da di-

vergéncia para o primeiro termo do lado direito encontramos:

%/VUW:_/V(V.H)dv+/deV:—/S(H-n)ds+/VRdv, (3.26)

Definindo o significado numérico dos vetores U e R no volume de controle V' como

— 1
U= —/ udv (3.27)
Vv
) 1
R=_- [ RadV. 3.28
v [ Rav (3.29)
respectivamente, Eq. (3.30) é escrita como
oU 1 _
— =—— [ (II-n)dS + R. 3.29
S = [mews + (329)
Para o volume (i, j, k), a aproximagao de primeira ordem da derivada temporal é
dada por o o
ou AU, ik
— = - O (At 3.30
(%) = "5 o, (330
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e a proximagcao temporal para um volume de controle em forma de hexaedro é

At
Viik

AU, = —

/SM (Il - n) dS+/ (Il n) dS+

Si—1/2

/s (H-n)dS—I—/ (IT- n) dS+
1o

j Sj_1/2

/ (H-n)dS+/ (1T -n) dS
Sk+1/2 Sk—l/Q

Onde Siy1/2,Si—1/2, Sj+1/2,Sj-1/2, Skt1/2 € Sk—1/2 sao as superficies que definem o vo-

+ AtR,  (3.31)

lume de controle e S;i1/2 ¢ a superficie comum entre o volume (¢, j, k) e o volume
(1+1,5,k).

Considerando que o valor do tensor I é constante ao longo das superficies, é possivel

definir (U); ;» como fun¢do do fluxo do tensor II ao longo da sperficie como

At

F(O)ijx = v
27-]7

[(H ’ S)¢+1/2 + (H ’ S)i71/2+
(H ’ S)j+1/2 + (H ’ S)j—1/2+
(IT- S)k+1/2 + (I S)k—l/Z] + Atf_{, (3.32)

e o resultado da aproximagao espacial da Eq. (3.33) é

AUZ’Jvk - .F (U)

TP (0) (3.33)

i?jIk

Onde D(U); ;r é uma dissipagao artificial explicita. A fim de calcular F(U);  x, 0
tensor de fluxo 11 sobre as superficies de controle deve ser calculada. Para a superficie

de controle Sj; /2, o fluxo é dado por

|
)}

1

=
wn

(H : S)i+1/2 = (3.34)

w

|
wn

o~

—
2

=
»n

)
)
)
)
)

L 5 dit1/2

O primeiro componente do vetor é definifo pela equacao citada acima, é associada

a euqacao da continuidade e é dada por

(H ’ S)l = Pi+1/2 (QS>Z'+1/2 ) (335)

Onde o fluxo volumétrico é
(QS)z‘+1/2 = Wip1/2 - Sig1/2 = Uit1)2 (Sff)i+1/2 + Vit1/2 (Sy)m/g + Wit1/2 (52)z'+1/2 - (3.36)
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O segundo, terceiro, e quarto componentes sao associados aos trés componentes da

equacao de momento e sao, respectivamente, dados por
(IL-8), = (PU)2+1/2 <Qs)z+1/2 + Pit1/2 (5:1:)1+1/2
,U2+1/2 m z+1/2] (Sz)i+1/2 - [Ni+1/2 (Swy)i_;q/z} (Sy)i+1/2 -

{
[Mz+1/2 ve)it1 /2] (82)it1/2 (3.37)
(

p/U)erl/Q (qS)Z+1/2 + Dit1/2 (Sy)z+1/2
pit1/2 (Say z+1/2] (51)1;“/2 - [Mz‘+1/2 (Syy)iﬂ/z} (Sy)i+1/2 -

[
[N%H/? yz z+1/2] <5z)i+1/27 (3.38)

Ir-s), = (Pw)z‘+1/2 (qs)i+1/2 + Pit1/2 (Sz)i+1/2 -
[,Uz‘+1/2 (sz>@'+1/2] <8m)i+1/2 - [Nz‘+1/2 (Syz)i_u/z} (Sy)i+1/2 -

[,ui+1/2 (Szz)i+1/2] (82)iz1/2- (3.39)
A quinta componente é relacionada a equacao de energia e é dada por
(I 5)5 = (PGT)¢+1/2 (qs)z‘+1/2 + Div1/2 (qs)i+1/2 — Uit1/2 (Sm)i+1/2 [Mz‘+1/2 (Sm)m/z] B
Vit1/2 (3y>¢+1/2 [Nz’+1/2 (Syy)i+1/2} — Wit1/2 (Sz>i+1/2 ::U’i-i-l/Z (Szz>i+1/2] -
:qu/Q sy)lﬂ/2 + Vit1)2 (sx)i+l/2:| [MH/Q (S:I:y)i+1/2: —

Vit1/2 Sz)l+1/2 + Wit1/2 (S

)z+1/2 [Ni+1/2 (Syz)z'+1/2_ -

I z+1/2 aT/ax)H-l/Q] (Sx i+1/2 _ki+1/2 (8T/ay)i+1/2] (Sy)@'+1/2 -

)
I Kit1/2 aT/aZ)z+1/2:| (SZ)i+1/2' (3.40)

(
( (s
:Uz+1/2 (82)ig1/0 + Wit1y2 (890)1+1/2i| [Mi+1/2 (sz)z‘-f-l/Q] -
(
(

A fim de calcular o fluxo (II - S) de acordo com as Eqs. (3.36) até (3.40), é necessario
conhecer o valor das varidveis envolvidas na face S;;;/2, assim como as derivadas es-
paciais dos campos de velocidade e temperatura na mesma face. Para isso é necessario
conhecer a média volumétrica das propiedades, e esta informacao é obitida através da

média de Favre, que representa, a média volumétrica ponderada pela massa especifica.

As variaveis conservativas sao dadas pelo vetor

B
o
ﬁi,j,k; = p_/U ; (341)




Com o objetivo de obter os valores de momento e energia, a média de Favre é usada

COImo se segue:

U=—, V="—, W= —, er= —. (3.42)
p p p p
A média do total de energia é dado por:
5‘5:5+é7€:§+uu+w+ww' (3.43)

2
Desde que nao é possivel calcular diretamente a média ponderada da energia cinética,
dada pelo segundo termo do lado direito da equacao acima, temos que calcular tal

energia da seguinte forma

QZ@AT,_e_ZET,_uu—l—va—l—ww’ (3.44)

e as médias das variaveis termodinamicas p, T', u e k sao calculadas como
Y M?p T3/ [
=(—-1p T = = =(C1— d k=- — )
(3.45)

E importante notar que o primeiro termo do lado direito das equagdes (3.37) a

(3.40), sao os fluxos de massa, momento e energia total através das faces S;y1/ e os
outros termos sao fluxos que sao fungoes do lado direito das equacoes de momento e
energia total. A fim de avaliar todos esses termos nesta superficie, nesse trabalho é
usada a quarta ordem de precisao, esquema proposto por Ducros et al (2000), onde
-~ 1 -~ -
Uit1/2 = 3 (W + Wigr) — 1 (Wim1 + W + Uis1 + Uiso) (3.46)
Para as varidaveis primitivas, exemplificada na equacao acima pela componente da ve-

locidade na dire¢ao z—, e onde

(pu)i+1/2 = (ﬁz’ + ﬁ7;+1) (U + Wig1) —

—_ =

o (ﬁiflai—l + Pip1Ui—1 + Pyl + Pipolli + PiyqUip1+
Pi1Uit1 + Pyyolliv + Pillisn) +
11

1,
3 |5 Pl +9i) = 5 (Pisa +7;) (@i + @) |- (3.47)

para as variaveis conservativas, também exemplificada pela componente na dire¢ao
x do momento.

O esquema proposto para as equagoes acima é centralizado, portanto,uma viscozi-
dade artificial foi previamente incluida na Eq. (3.36). A fim de aprimorar o método
numérico, com, por exemplo, habilidades de captura de choque, essa dissipacao artifi-

cial usa a idéia basica proposta por Jameson et al (1981), dada por

D(U) = [dit1/2(0) = dio1/2(U)] + [dj11/2(0) = dj-1/5(0)] + [diy1/2(0) — di—1/2(U)B.48)
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onde
di+1/2<U) = Eﬁ)l/g [UiJrl - Ui} - 51(1)1/2 [Ui+2 - 3Ui+1 +3U, — Uifl]- (3.49)

O primeiro e segundo termo do lado direito da Eq. (3.49) sdo os operadores de
dissipacao de segunda e quarta ordem, respectivamente. Os coeficientes da equacao

sao dados por

el(i)l/Q = K@max (U;®;, Ui Piyq), Ez(i)l/Z = max [O, (K(4) — el(i)l/Qﬂ , (3.50)
onde
K® =1/4, K@ =1/256. (3.51)

Os sensores ¥; e ®; sao dados por

U, = By =20 ) ®; = (V5 e=10"". (3.52)
o2+l T (V02 [V AP e

O sensor ¥;, proposto por Jameson et al (1981), é baseado na pressao, sendo assim,
é responsavel para detectar ondas de choque. A funcdo do sensor ®;, proposta por
Ducros et al (1999), , é de inibir o sensor ¥; em regides onde o divergente é baixo,
mas o rotacional do campo de velocidade ¢é alto, como um vértice. Nas regioes onde o
divergente e o rotacional sao altos, como uma interacao entre um vértice e uma onda
de choque, a capacidade inibidora do sensor diminui.

A fim de avancar a Eq. (3.32) no tempo, um Runge-Kutta de terceira ordem é

usada como proposto por Yee (1997). Este rendimento segue os seguintes passos:

U =U"-[F@U)-D (@0, (3.53)
U = zﬁn + iﬁl - i [F (ﬁl) D (Ulﬂ , (3.54)
U = %ﬁ” + %ﬁQ - g [f <ﬁ2> -D <ﬁ2>] . (3.55)

Como usado neste trabalho temos uma acuracia de quarta ordem no espaco e terceira

ordem no tempo.

3.3 Metodologia de fronteira imersa

O VAT utiliza a técnica da fronteira imersa para a imposigao das condigoes de
contorno na parede do corpo.
A utilizacao do método da fronteira imersa, desenvolvido por Perkins em 1972, per-

mite que a malha de volumes finitos seja regular para toda a por¢ao do escoamento

16



estudado. Esse fato tem como consequéncia uma diminuicao dos erros numéricos associ-
ados as distorcoes da malha, principalmentenas proximidades dos corpos sélidosimersos
no escoamento.

Neste projeto, as condigoes de contorno fisicas sao impostas diretamente sobre
os volumes de fronteira, modificando os campos cinematico e termodinamico. Para o
codigo implementado, as variaveis desses campos sao armazenadas no vetor U mostrado

abaixo:

p
pu
U=| w |, (3.56)
pw

per

Uma condigao imposta a velocidade é a de nao escorregamento, que segura que o

fluido na parede tenha velocidade nula. Portanto:

u=0;v=0. (3.57)

No campo termodinamico deve-se aplicar a aproximagaoo de camada limite para a
pressao, dp/on = 0, e a condi¢aoo de parede adiabética, ou seja, 9T /0n = 0, onde n é a
direcao normal para fora do corpo. Essas condi¢oes podem ser aplicadas ao escoamento
através de restrigoes ao campo de outras propriedades termodinamicas utilizadas ex-

plicitamente no cédigo numeérico.

Para modificar a pressao pode-se impor a condicao ao campo de massa especifica,

conforme mostrado pela diferenciagao da Eq. 3.58 dos gases ideais abaixo:

p = pRT (3.58)
op 0
o, = g, (PT), (3.59)
dp ap oT
o —R<Tan—l—,oan) (3.60)

Aplicando-se as condicoes termodinamicas g—z =0e g—: = 0, obtém-se:

o _
on
17
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considera-se que o gas é termicamente e caloricamente perfeito, onde:

er = ¢, T (3.62)
a@T . 6T

Como 0T /On = 0, pode-se escrever que:

88% =0 (3.64)
Vale ressaltar que:
eT:e+ek:e+UQ;U2 (3.65)
Como u =0 e v = 0, tem-se que:
er =e. (3.66)

Depois que as condigoes de contorno foram determinadas é preciso aplica-las aos
volumes da fronteira. No cédigo numérico pode-se impor explicitamente as proprieda-
des e nao suas derivadas. Assim, deve-se determinar o valor de tais propriedades de

sorte que suas derivadas em relagao a direcao normal a superficie sejam nulas.

A derivada na direcao normal a superficie é calculada em termos das derivadas das
propriedades nas direcOes cartesianas x e y. Aplicando-se a regra da cadeia para a

derivada da massa especifica, por exemplo, tem-se:

op _0por  0poy

= — = 3.67
on  Oxdn * dy on’ (3.67)
onde os termos dz/0n e Qy/On podem ser escritos como:
Jdr Ar Az
gn AT 1 (3.68)
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0 A A
G2V, (3.69)
on An 1

A Fig. (3.1) a seguir mostra n, e n,, os quais podem assumir valores positivos ou

negativos.

J

Figura 3.1: Direcao normal a superficie e suas componentes.

Contudo n, e n, na Eq. 3.70 abaixo assumem valores modulares, uma vez que
re- presentam nesta equacaoo as taxas de variacao do vetor normal & superficie nas

direcoes das derivadas de p:

el 52 = Iy 52 (3.70)

O valor da propriedade no volume de fronteira, descrito em Anderson et al (1983),
é calculado utilizando o método de calculo de derivada por diferencas finitas. Utiliza-se
a formulagao com quarta ordem de precisao, de forma que a precisao garantida pelo
método numérico, definido por Ducros et al (2000), nao seja perdida. A Eq. 3.71
abaixo define o valor da propriedade p, considerada sua variacao na direcao positiva

de y, onde A representa o comprimento do volume da malha euleriana:

dp

<(9_y)” = oA (—25/%',3‘ + 4805 j+1 — 3604 j12 + 1605 j13 — 3pi 44 + O(A4)) . (3.71)

De forma que, tem-se para as variaves nas diregoes positivas de = e y:
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+0(AY), (3.72)

[0p]"  25pi; | 25D;
Oz, . 12A  12A

?:7j

+ O(AY), (3.73)

[op]t  25p;; 25D
dy|.. 12A 7 12A

1,

onde D} e D;r sao as variacoes da propriedade nas diregoes positivas de x e y, dadas

por:
L1
D" = 5 (48pis1j — 36pira; + 16pirs, — 3pivay) (3.74)
1
D = 52 (48pij01 = 36pi;+2 + 16pi508 = 3pijia) (3.75)

D; e Dy, por sua vez, sao as variagoes da propriedade nas diregoes negativas de =

evy:

1
Dy = 2—5(48Pi—1,j — 36pi—2; + 16pi-3; — 3pi-a;) (3.76)
_ 1
D; = 2—5(48/)@,]-_1 — 36pij—2 + 16pi -3 — 3pi 1) (3.77)

Assim para a determinagdo de p; ;, deve-se substituir as Eq. (3.72) e (3.73) na
(3.70):

_ [ne| D + |ny|Dj

72| + |1y

: (3.78)

1,J

Como descrito em Anderson (1990) a condi¢do de estagnacao imposta é obtida
através da desaceleracao unidimensional total e isentrépica de um fluido compressivel.
No processo de estagnacao, o fluido é levado isentropicamente da condicao termo-
dimamica e cinematica em que se encontra (u, T, p,e) até as condi¢oes de estagnacao

(uo, To, po, €0). Também segundo Anderson (1990) para essa condigao :

Uest — O, (379)

Test _ [1 n W%Mz] ‘ (3.80)
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No cédigo numérico implementado as varidveis termodinamicas utilizadas sao a
massa especifica e a energia total. O valor dessas varidveis, para a condi¢ao de es-

tagnacao, sao dadas pelas Eq. (3.81) e (3.82) abaixo:

(3.81)

p;st _ {1 L0 - 1)M2] ()

=1 pr2
€est (1 T ’YQ M >

e A -DIP (382

Na resolucao do benchmark o perfil de velocidade desejado, bem como a espessura
do momento da camada limite é gerada pela for¢ca de campo que acelera o escoamento

e também pela condicao de estagnacao.

21



4 BENCHMARK - RUIDO GERADO POR
BORDO DE FUGA ROMBUDO

4.1 Importancia

Este benchmark é uma contribuicao de Sanjiva Lele e Matt Barone para o quarto
workshop de aeroacustica computacional promovido pela NASA em 2004.

O benchmark é um importante meio para validagao de um cédigo numérico. Com
ele podemos estudar e trabalhar em um tépico anteriormente resolvido, e assim com-
parar resultados. Os resultados deste trabalho poderao ser comparados com resultados
tedricos, experimentais, e também, diretamente com os resultados de outras simulagoes

numéricas com softwares ja validados.

4.2 Benchmark

O caso em questao trata de uma placa plana com escoamento misto. Para um
melhor entendimento do problema comecaremos com a geometria, bem como o esquema

proposto para o escoamento, em seguida uma explicagao completa sera dada.

=

=4

I EERE

mi

|

=

Figura 4.1: Geometria proposta pelo benchmark

A geometria da placa é definida pela equacao:

2y 2 T \™
=2 — ~AR< =z < .
(w) +(1+AR> , AR<z <0 (4.1)
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92 ’

Com AR igual a 2,5 e ordem m igual a 6, w é a espessura da placa, que equivale a

y== r < —AR (4.2)

duas vezes a medida do comprimento caracteristico.
O dominio espacial é dado por uma variacao no eixo x de -50 a 100 e no eixo y de

-100 a 100. O bordo de fuga estd na origem, ou seja, na coordenada (0,0).

Como ja foi citado, o escoamento do problema ¢ misto, onde, na parte superior da
placa temos um escoamento com nimero de Mach igual a 0,6 e na parte de baixo igual
a 0,1. A unidade de medida de referéncia é a espessura de momento da camada limite,
este deve ser, a tal ponto, igual em cima e em baixo. O comprimento é definido com
base no Reynolds imposto no benchmark, e, apesar da espessura de momento efetiva
de momento variar ao longo do escoamento temos que o comprimento caracteristico é
constante e usado para definir a espessura da placa, que vale exatos 3.821075m, esse
valor é fixo, bem como o valor da espessura usada como comprimento caracteristico,
que é a metade deste valor.

O comprimento caracteristico é a espessura de momento da camada limite para a
parte de cima da placa, 8]. em z* = x].Em x* = 27, 07 é igual a 6;.

Temos que o nimero de Reynolds baseado no escoamento da parte de baixo da
placa vale 250, e é definido por:

_ Pty

Rep: = 1L (4.3)

*
231
onde, p; é a massa especifica, uj a velocidade na parte inferior da placa e uj a

viscosidade. O numero de Prandtl é 0,7.

4.3 Equagoes Governantes - benchmark

Nesta se¢ao serao apresentadas as equagoes governantes propostas pelo benchmark.
Tais equacoes diferem das apresentadas anteriormente no capitulo 3. As diferencas sao
basicamente oriundas das diferentes constantes de adimensionalizacao.

No capitulo 3 foi apresentado que o comprimento caracteristico usado para a adi-
mensionalizacao de distancia é L*, no benchmark o comprimento caracteristico é a es-
pessura da quantidade de movimento, 6*. As demais varidaveis sao adimensionalizadas
levando como base 0* e as caracteristicas do escoamento inferior da placa, estas sao

indentificados pelo subscrito 1. As constantes adimensionalizadoras sao: velocidade
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do som & = /(v —1)C,T*, tempo 0}/c;, desidade p;, pressdao pic*i?, temperatura
(v — 1)T7y e por fim a viscosidade fi}.

Cabe ressaltar que o padrao de nomeclatura é o mesmo do apresentado anterior-
mente, variaveis adimensionais sem asterisco e dimensionais com asterisco. O acento
circunflexo indica que as equagoes sao diferentes das equagoes governantes propostas
por Anderson et. al.

Depois de adimensionalizar as equacoes de Navier-Stokes seguindo os procedimentos
padroes e utilizando as constantes adimensionalizadoras propostas por Lele et. al.,

encontramos as equacoes na forma apresentada no benchmark:

oU oF 090G 0V, 0V,

ou  oF 0G _ 44
ot Tor Tay T o oy (44)
5 b B
) il ) 502 + ) 5iid
u=| "™ F=| TP G=| 7 (4.5)
PU 2
z (p+ pE) o(p+ PE)
0 0
. M P . M e
Vi=—— V, = v (4.6)
Reg: Py Rey: Fon
Wy + Oy — =4, Wy + 0y — 24
i l a 1 ~2 ~2
E = T—i—2(u + %) (4.7)
Y

Onde p é a densidade, @ e ¥ sao os componentes da velocidade na dire¢ao x e y
respectivamente, p € a pressao, Téa temperatura, Féa energia total por unidade de
massa, 7 ¢ o tensor de tensoes viscosas, ¢ ¢ o vetor de fluxo de calor, e v é a razao
entre calor especifico a pressao constante C), e calor especifico a volume constante C,,
que vale 1,4.

Podemos citar, como uma das diferengas entres estas equacoes apresentadas e as
equacgoes 3.19 a 3.23 é a auséncia do campo de aceleracao f, presente no vetor R. No
VAT o escoamento é acelerado naturalmente, e no modelo proposto pelo benchmark o
perfil de velocidade é diretamente imposto. No benchmark as equacoes estao expostas
em duas dimensoes, desta maneira cada vetor tem somente 4 linhas, ao invés de 5. Por
fim, temos que os tensores Vy e Vx sao, somados aos tensores Fe f‘, os tensores E e
F respectivamente.

Para fechar o sistema sao apresentadas as seguinter equacoes constitutivas:
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Y
- OT T
G, = —k— Jy = —k— 4
(R 20y o oy 4o 200
Tor =P\ 30z 30y = H dy Ox W30y 30z '
== (b — 1T (.11)

Uma andlise um pouco mais detalhada destas equacgoes serd apresentada no capitulo
intitulado DESENVOLVIMENTO.

4.4 Problemas propostos

O primeiro problema para a resolucao do benchmark tem como objetivo o encontro
da solucao constante, para a dada geometria e condi¢oes do escoamento. As condigoes
iniciais sao Ty = T e p; = pa. As condigoes de contorno sao as de nao escorregamento
na superficie da placa, ou seja, u = v = 0 e a condicao isotérmica, onde temos que
T,

parede = 11. Condicao inicial:

0
= 0 B _M(x[w]%r[ﬂ]?)
U(DS', Y, 0) - U(gjv y) + 005 0 ) f(xv y) =€ * * (412)
f(zy)
v—1

O segundo problema consiste na imposicao de um pulso de pressao no escoamento
constante e por fim, a terceira etapa, onde devera ser iniciao um vortice a montante

do bordo de fuga. Condicao inicial:

) <1 — M 2exp (1 - [5]2>>:_1 -1
o Z —M,(y — yo)exp (1[2;] )
v (7.9,0) = v (@ y) + M,(x — xo)exp (1_[3]2> (4.13)
! ! (- e (- 1) ]
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4.5 Resultados existentes

Até o presente momento temos dois trabalhos em cima deste benchmark, o primeiro
deles é uma resolucao proposta pelos idealizadores Pr. Sanjiva Lele da Universidade
de Stanford, e Matthew F. Barone da Sandia National Laboratories, e o segundo é do
grupo formado por Yonghwan Park, Jonghoon Bin, Cheolung Cheong e Soogab Lee da

Escola de Engenharia Mecanica e Aero-espacial de Seoul na Coréia.

4.5.1 Solugao por diferencas finitas de alta fidelidade, por Lele e Barone

Nessa resolucao foi dada énfase na qualidade da solugao, para isso, foi usado um
esquema de alta ordem de precisao para a malha, para que de acordo com os solucio-
nadores geraria uma 6tima qualidade na simulacao.

Um esquema do dominio computacional é mostrado na Fig. 4.2, onde temos que
Ly, =Ly =175, Ly =25 e Ly, = 225, todas medias adimensionalizadas pelo compri-

mento caracteristico 6.

L

- —

Figura 4.2: Esquema do dominio computacional, a solugao do dominio é circundada pela
regiao absorvedora (em cinza)

Este esquema utiliza a sexta ordem Pade de diferencas finitas de acordo com Sanjiva
Lele em “compact finite difference schemes with spectral resolution” e quarta ordem

Hermite de interpolacdao de acordo com Delfs em “An overlapped grid technique for
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high resolution CAA schemes for complex geometries”. A zona esponjosa, que funciona
como amortecedor de ondas, para que nao haja reflexao, engloba a regiao do dominio
da funcao e é adicionada de termos de convec¢ao, com isso, o nimero de Mach aumenta
para M, = 1,1 na borda do dominio computacional.

A solucao constante foi encontrada com a parte de cima e a parte de baixo das zonas
esponjosas desligadas, para se evitar distorcoes signinificativas no fluxo de corrente e
permitir a entrada de fluxo para dentro do dominio.

A discretizacao espacial para o estado constante e inconstante foi o mesmo, porém,
foi usado um esquema de tempo modificado para acelerar a convergéncia para uma

solucao constante. E importante notar que neste caso, o escoamento constante formou

uma esteira, tal fato é explicado por o escoamento misto estar implementado. Entao,

a diferenca de velocidade é a causa direta para a instabilidade no bordo de fuga.

Figura 4.3: Malha do bordo de fuga e de parte da placa plana

4.5.1.1 Problema 1

O pulso se expande primeiramente em formato circuferéncial até o ponto onde ele
comeca a interagir com o bordo de fuga. Em seguida, o pulso se expande, sendo dividido
posteriormente em componentes refletidos, transmitidos e uma parcela difratada, que
estd centrada no bordo de fuga.

A 4.4 mostra a distribuicao do disturbio causado pela onda de pressao na linha

y = —3 com t = 200 e t = 1000, A solucao é praticamente igual para os dois casos,
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indicando que a convergéncia foi alcangada.

me" Sx10 ’ . .

+  432x256 grid
A 40x384 grid
— 960x576 grid

= b -
a . 432x256 grid .
& 640X384 erid
0.3 | — 0605576 erid 1
l.
L5 A . I
30 0 s0 100 % 0 50 100

Figura 4.4: Disturbio de pressao ao longo da linha y = —3 com (a) ¢ = 200 e (b) ¢ = 1000

A Fig. 4.5 nos mostra o sinal acistico gravado em (x,y)=(50,50) ao longo de toda

a duragao da computacao:

xl10”

3 . " " " "
0 200 400 600 E00 1000 1200

Figura 4.5: Sinal acustico gravado em (x,y)=(50,50) ao longo do tempo
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4.5.1.2 Problema 2

O segundo problema estuda a resposta do escoamento para a passagem de um

vértice proximo ao bordo de fuga.A condicao inicial é apenas uma resolucao aproximada

das equagoes governantes e depois o vortice é iniciado.

A Fig. 4.6 mostra o distirbio de pressao computado ao longo da linha y=-3, para
o problema da passagem do vortice. E possivel observar que para uma discretizacao
média e fina a convergéncia ocorre, ja para a discretizagao grosseira temos um erro

maior do que para o caso do problema 1. Na Fig. 4.7 temos sinal actstico transiente

ao longo do tempo no ponto (50,50).

-3
x 10

(a)

& 432x256 grid
A 640x384 grid
— 960x576 grid

0.5

-0.5

Figura 4.6: Disturbio de pressao ao longo da linha y = —3 com (a) ¢ = 200 e (b) ¢ = 1000

para o problema 2

50 100

a1

3
x 10

(b)
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Figura 4.7: Sinal actstico gravado em (x,y)=(50,50) ao longo do tempo para problema 2
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Figura 4.8: Comparacao do distirbio de pressao em (x,y)=(50,50) ao longo do tempo entre
os problemas 1 e 2

4.5.2 Simulagao usando método acistico/viscoso de separagao com técnica

de fina discretizacao de malha, por Cheong et. al.

A técninca de separacao é utilizada para a analise do fendmeno da recepitividade.
Este método é baseado no conceito da decomposicao das equagoes governantes em uma
componente de fonte e uma componente actstica. O que nos levar a ter dois conjuntos
separados de equacoes, o conjunto do escoamento viscoso e o conjunto do disturbio
de pressao. Essa aproximacao ¢ baseada na assuncao de que a propagacao da onda ¢é
essencialmente de natureza inviscida e as pertubacgoes do som sao tao pequenas que sua
contribuicao para velocidade de convecgao do escoamento pode ser desprezada na maior
parte dos casos. A maior vantagem do método da decomposi¢ao é que os algoritimos
sao utilizados da melhor maneira possivel: algoritimos tradicionais de CFD para es-
coamento viscoso e algoritimos de aeroacustica computacional para as perturbacoes
acusticas.

A formulacao da condicao de contorno precisa é importante para actstica computa-
cional. Ondas “falsas” geradas depois que a as flutuagoes deixem a regiao da fronteira
devem ser evitadas, para isso, uma condi¢ao de contorno anti-reflexiva, e tal condicao
¢ criada de acordo com Tam e Dong.

A Fig. 4.9 mostra o dominio computacional. Quando apenas flutuagoes acusticas
atingem afronteira as condigoes sao aplicadas (na Fig. 4.9 em 1, 2 e 3). Condigdes
externas também sao necessarias (4). Quando vértices fortes atingem a fronteira ex-
terna, causando uma perturbacao e contaminando a simulacao, outra condigao deve ser
imposta, para isso, é criada a zona esponjosa, capaz de reduzir a refleccao, absorvendo
falsas ondas (6).

Para a solugao constante uma aceleracao é induzida para que se atinja o estado
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Figura 4.9: Dominio computacional com aplicacao das condigbes de fronteira

desejado. As condigoes de contorno sao as impostas pelo benchmark, Ty = Ts e p1 = po,
também ¢é imposta a condicao de nao escorregamento na parede e de fronteira anti-

reflexo. A malha usada é apresentada na Fig. 4.10

Figura 4.10: Malha para simulacao

Na Fig. 4.11 temos a comparacao entre o distirbio de pressao causado pelo vortice
e pelo pulso de pressao imposta sobre a condicao constante.
A Fig. 4.12 mostra a comparacao entre o disturbio de pressao ao longo do tempo

para o pulso de pressdo e o vértice ao londo do tempo nas coordenadas (50,50).

4.5.3 Comparacao entre os resultados obtidos na bibliografia

Nessa subsecao serao apresentadas as figuras comparativas entre os resultados obi-
tidos.
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Figura 4.11: Comparacao entre a resposta para o pulso e o vértice.
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Figura 4.12: Comparagao dos distirbio ao longo do tempo em (50,50)
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Figura 4.13: Disturbio de pressao na linha y = —3 para o problema 1
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Figura 4.14: Pulso actstico nas coordenadas (50,50) para problema 1
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Figura 4.15: Pulso actstico nas coordenadas (50,50) para problema 2

33



x 107

n

— Barone and Lele prob. 1
- - - Barone and Lele prob. 2
== Cheong et. al. prob.
— Cheong et. al. prob. 2

0 500 1000 1500

Figura 4.16: Distarbio de pressao ao longo do tempo para os problemas 1 e 2.
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5 DESENVOLVIMENTO

Neste capitulo sera apresentado o desenvolviento pré-simulacao, como a monta-
gem da malha e a definicao das equagoes, como também apresentaremos os resultados

dasprimeiras simulacoes e o caminho que sera seguido no projeto.

5.1 Relacao entre as admensionalizacoes das equagoes governantes do ben-

chmark e das usadas no VAT

O primeiro passo para comecar a enteder o benchmark foi o estudo das equagoes
governantes apresentadas no capitulo, e a posterior comparacao entre as equagoes usa-
das no codigo. Isso se deve ao fato de que, para usarmos o modelo ja estabelecido para
o codigo temos que ter encontrado a equivaléncia entre os equagoes governantes, para
que possamos, inclusive, comparar com os resultados existentes.

Depois de comprovada a equivaléncia decidimos utilizar as equagoes que ja estao
implementadas no cédigo, com as adaptacoes que foram necessarias. A primeira
adaptacao a ser levada em consideracao é a dimensao, devemos utilizar, entao, a Eq.
(3.18) em formato 2D, o que nao chega a ser uma modificagao, e sim uma selecao de
formato para o VAT. Assim, os vetores U, E e F devem ser reescritos, sendo que o

vetor G, deve sair da equacgao. Os novos tensores sao apresentados assim:

pu
pu’ +p = Taz
PUV — Ty,
(per +p) U — UTpy — VTyy — Wy + Qo
pv
POU — Tyy
pUt+p— Ty

(per + p) v — UTyy — VTyy — WTy, + gy

Como ja citado, os vetores do benchmark, V, e V, sao os vetores nas direcoes x e y

para o tensor de tensoes, nas equagoes governantes do VAT estas componentes estao
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incluidas no vetor E e F respectivamente.

Ainda é possivel observar algumas diferencas entre as equagoes, e elas estao nos ve-
tores % eV, do benchmark, as diferencgas sao o nimero de Mach para o 7, e 0 niimero
de Prandtl para o ¢. Uma observacao importante é o fato de que a adimensionalizacao
é feita com unidades carcteristicas diferentes, nas equacoes do VAT utilizamos a pro-
posta do Anderson et al (1983), sendo que as principais diferengas sdo o comprimento
caracteristico, a velocidade e a temperatura. No VAT o comprimento caracteristico
é a distancia L e no Benchmark 6. A temperatura difere de T} para (y — 1)17, e
por fim a velocidade, que no VAT é adimensionalizada pela velocidade no escoamento
nao perturbado e no Benchmark pela velocidade do som. Assim, para entendermos a
diferenca vamos admensionalizar 7 e q.

Na admensionalizacao de 7 fizemos uso dos seguintes elementos, dividindo sempre
a equacao dos dois lados. A equacao inicial de 7 dimensional é a mesma para ambos

OS CasSos:

| 1 Ou;  Ouj 2 . Ou
T T Re (1S:5) = Re {HJ [(83:]- * &L’i) 3(SU 81’;{} }’ (5.4)

A admensionalizagao comega com a divisao de 7%;; por p*;, e posteriormente ad-
mencionalizamos o comprimento x* por 8% e a velocidade u* por U, assim, ja aparecem
o numero de Reynolds proposto pelo Benchmark:

%,k )k
_ piuifi

RGQT = (55)

*

251

Por fim multiplicamos em cima e em baixo pelo nimero de Mach, e encontramos:

.M

Ty == (iSy) (5.6)
Re o+,

Uma diferenca importante entre as equagoes é a relativa a velocidade do som, no

benchmark é:

= -1)CT (5.7)

e na referéncia de Anderson et al (1983), temos
i = /(= e,1 (5.8)

ou seja, a diferenca esta no calor especifico. Recordando as condigoes de contorno,
temos a condicao isotérmica que indica que a temperatura na parede ¢é igual a tem-
peratura no escoamento. Com esse dado, temos que a veclocidade do som ¢ a raiz da

derivada da pressao com a temperatura constante, e nao com entropia constante como
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de costume. A pressao é definida pela equagao p = pRT', assim, a raiz de sua derivada

em relacao a p com a temperatura constante ¢é igual a velocidade do som:
¢t =VRT = /(v — 1)C,T* (5.9)
Para a viscosidade também foi feita uma comparacao, no Benchmark temos:
po=k=(y—-11)"7, (5.10)

e na equacao usamos a equacao de Sutherland, apresentada no capitulo 3, Eq. 3.14.

Para essa comparacao dimensionalizamos a equacao, que fica:
T =17 (5.11)

Substituindo a temperatura caracteristica por 1, encontramos 1, que é o memso valor

das equacgoes governante do VAT.

5.2 Malha

Nas resolucoes existentes do benchmark estudado, o perfil de velocidade é imposto,
bem como a espessura de momento da camada limite. Foi decidido, que para achar o
perfil, dariamos aceleracao ao fluido com a condicao de nao escorregamento, assim, o
perfil podia se desenvolver ao longo da placa. Claro que a placa precisa ser aumentada,
o quanto, foi calculado pela solucao tedrica de Blausius:

0

Z =1,72Re "1/, (5.12)
xXr

onde # é a espessura de momento e x é a distancia necessaria para que 6 se de-
senvolva. O valor encontrado é de 566,6857 unidades de #. Este valor foi arrendo-
dado para 600, e assim, se fosse preciso a condi¢ao de escorregamento seria alterada,
mesmo porque, como temos numeros de Mach diferentes para cada dorso da placa, tal
condicao deveria mesmo variar. a malha foi gerada no programa MATLAB, utilizando
as equacoes 4.1 e 4.2. Como fizemos um prolongamento, decidimos criar um bordo de
ataque também, este é o inverso do bordo de fuga. Para a primeira simulacao todo o
escoamento foi simulado com Mach=0,6.

Para o cédigo deve ser gerado um arquivo de texto com pontos igualmente espacados,
sendo que cada ponto deve ter sua normal.

Nas simulagoes usaremos a versao 81 do VAT.
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Figura 5.2: Malha do bordo de fuga gerado pelo MATLAB com pontos igualmente espagados
e as normais

5.3 CFL

Para calcularmos o CFL utilizaremos a seguinte equacao:

alt
FL =
¢ Az

onde a ¢ a velocidade de convecgao, definida como a = U, + ¢, no caso em estudo

(5.13)

Us também é a velocidade do som, At é o marcha tempora e Az = ﬁ, por fim, temos
que Nynie € 0 numero de elementos acimas do comprimento da malha. De acordo com
Ducros et. al.(200), o CFL deve ser menor que V/2 para garantir uma boa estabilidade
numérica. Como trabalhamos com frequéncias muito altas a marcha temporal é da
ordem de 107%. Garantimos assim a captacao até nas mais altas frequéncias e ainda

garantimos estar dentro da hipotese do continiun.
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5.4 Solucgao constante

Logo na primeira simulacao, com Mach = 0,6, e comprimento de 6006, uma esteira
de Von Karman, muito bem definida, se formou. O que é um claro indicativo de ruido
auto induzido, mais especificamente, um ruido tonal. Tal resultado nao era esperado
para uma solucao constante com um escoamento simples, ou seja o escoamento misto

ainda nao foi implementado. O resultado pode ser observado na figura a seguir:

Figura 5.3: Primeira simulagdo numérica com Sr como variavel de vizualizagao

Pelo resultado encontrado, decidimos estudar mais profundamente a placa plana
e o bordo de fuga rombudo. Faremos, entao, uma comparacao entre a espessura de
momento e o ruido gerado. Para isso criaremos 3 novos casos. Um com a metade do
comprimento da placa do primeiro caso, uma com 3/4 e a tltima com 1/4 de compri-
mento. Para cado caso teremos visualizacao da placa com o escoamento constante, um
graficos com os sensores de pressao, a medida da espessura de momento e um grafico
de SPL no dominio da frequéncia.

Os sensores de pressao, chamados de probes, foram montados no dominio compu-
tacional conforme esquema da figura 5.4. Tomando-se como a ponta do bordo de fuga

no ponto (0,0) do eixo cartesiano as probes estao localizadas da seguinte maneira:
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Tabela 5.1: posicao das probes
Probe 1 (0,-100)

Probe 2 (0,-100)
Probe 3 (100,0)
Probe 4 | (-100,100)
Probe 5 | (-100,-100)

Figura 5.4: Localizacao das probes
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5.5 espessura de momento

Como ja foi citado, o comprimento da placa foi calculado de tal forma para que a
espessura de momento fosse igual a metade da espessura da placa plana. Foi utilizada
a solucao tedrica de Blausius, mais especificamente a equacao para calculo de espessura
de momento para escoamentos laminares, da seguinte maneira:

vx

0 =0.664, /| — 5.14
- (514

o0

Onde v é a viscosidade dinamica, x é a distancia percorrida até o ponto onde se
deseja fazer a medida da espessura, e Uy, é a velocidade no escomaneto nao perturbado.

Para que fosse possivel calcularmos efetivamente a espessura de momento em qual-
quer ponto da placa um cédigo em MATLAB foi criado. Tal c6digo importa dados de
uma tabela que contenha dados relativos a velocidade e altura. De tal maneira que
possamos saber exatamente o perfil de velocidade em determinado ponto da placa.Ou
seja, em determinado ponto do eixo x temos um linha que parte verticalmente para
cima, e em cada ponto y dessa linha temos uma velocidade especifica. Tal cédigo foi

intitulado de BS. Basicamente o BS resolve a seguinte integral numérica:

< u u
0= — (1 ——=)d 1
| g (5.15)

oo

Para que o BS seja validado, o primeiro caso cédlculado foi o do perfil de velocidade
de Blausius. Este perfil é facilmente encontrado em forma de tabela. Tal tabela nos
fornece n e f’. O programa entao deve transformar essas informacoes de entrada em y

e u respectivamente.

Uso
— ] =2 1
=y (5.16)
(§]
f’:Ui (5.17)

Us é a velocidade de referéncia no nosso problema, ja definida como a velocidade
do som.

O cédigo foi testado, e os resultados oriundos das equacoes 5.15 e 5.14 tem uma
diferenca menor que um por cento. O que comprova que podemos usar tal codigo para
calcular a espessura de momento em qualquer ponto da placa que desejarmos. Para

tal devemos extrair os dados que contenham as informagoes necessarias.
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Assim, resta agora fazer as simulagoes, extraindo de cada caso as informagoes, ao
final, poderemos saber se a geracao de ruido no bordo de fuga em formato eliptico tem
ligacao direta com a espessura de momento. Serao feitas comparacoes de espessura com
intensidade de ruido e frequéncia. Teremos 4 casos analizados e 5 sondas de pressao

para cada caso.
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6 RESULTADOS

Neste capitulo sao apresentados os resultados das simulagoes e dos calculos de es-
pessura. Todas as simulacoes foram feitas com Mach de 0,6, o time-step ¢ de 2.72107°
€ 0 Nypit € de 10 elementos. A regiao numérica tem dominio de 1600x400. Todas as
figuras foram geradas no software TECPLOT. Para visualizarmos as placas utilizare-
mos a variavel Br, que é a raiz vigésima do gradiente de temperatura, tal filtro nos
permite visualizar tanto o gradiente de temperatura como o gradiente cinematico. Tal
variavel foi desenvolvida no laboratério de aeroactustica computacional da Universidade
de Brasilia. Utilizamos a transformada de Fourier para transformar os dados no espec-
tro do tempo para o espectro da frequéncia. Para isso o software PowerSpectrun foi

utilizado.

6.1 Caso 1

Nesse primeiro caso a placa plana tem 6000* de comprimento. Na Fig. 6.1 temos a

visualizacao da placa com 250000 iteragoes.

Figura 6.1: Visualizacao caso 1

Como esse é a primeira visualizacdo, um zoom no bordo de fuga foi dado. A imagem
tem 1600 pizels no comprimento, o que a torna uma imagem de grande resolucgao,

porém, a versao impressa perde um pouco em qualidade.

Figura 6.2: zoom no bordo de fuga
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Como podemos perceber na Fig. 6.1, a fonte é um bipolo. Podemos perceber pelo
fato de uma onda sonora, e sua correspondente do outro lado da placa estar defasada
em relacao a ela. Serd possivel ver tal resultado explicito nos graficos tracados pelas
sondas de pressao. Mesma flutuacao entre as ondas, porém defasadas. A esteira estd
muito bem definida, se desenvolve simetricamente. Até agora tudo indica que seja um
tonal.

Na préxima figura poderemos analisar os resultados obtidos com as sondas, lem-

brando que a posicao destas esta especificada na Fig. 5.4.
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Figura 6.3: Probes do caso 1

Podemos ver que as sondas 1 e 3 e as sondas 4 e 5 estao defasadas, e com oscilagoes
muito parecidas, o que indica o dipolo. A simulacao se estabilizou bem rapidamente,
cerca de 56000 iteracoes foram necessarias. A pressao ambiente é de 101300 Pa, o
pico maximo de pressao foi até 101400Pa, e o pico minimo de 99600Pa. Durante o
escoamento constante o pico minimo foi para aproximadamente 99920Pa e o méaximo
para 101180Pa.

A segunda sonda é a que tem a maior oscilagao, fato explicado por esta estar
posicionada exatamente por onde a esteira de vorticidade passa.

As sondas captam a oscilagao de pressao no dominio do tempo, entdao, uma trans-
formada de Fourier foi feita em cima destes dados para obtermos o SPL pelo dominio

da frequéncia. O resultados para o primeiro caso é apresentado na Fig. 6.4.
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Figura 6.4: Espectro de frequéncia para o caso 1

Anélisando esse grafico podemos confirmar todas as suspeitas quanto ao tipo de
ruido, temos um tonal perfeito com SPL médio de 122dB, com frequéncia média de
340000Hz, o segundo harmonico também esta bem definido. Pelo fato de a placa ser
bem fina, tem um ruido bastante agudo, frequéncia alta. Para a sonda nimero 2 temos
um caso especial, como esta estd em cima da esteira, o que era para ser um segundo
harmonico ficou mais intenso que o pico principal. Porém, como a probe esta na esteira
este é considerado um pseudo-ruido, ja que as oscilagoes de pressao sao causadas pela

passagem do vortice.
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6.2 Caso 2

Nesse caso a placa plana tem 4500* de comprimento. Na Fig. 6.5 temos a visua-

lizacao da placa com 250000 iteracoes.

Figura 6.5: Visualizacao caso 2

Com um comportamento bem parecido o primeiro caso, o escoamento se estabilizou
com 50000 interacoes, também com um dipolo bem definido e com claros indicativos

de ruido tonal.
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Figura 6.6: Probes do caso 2

A diferenca entre as amplitudes de oscilagoes entre os dois primeiros casos é bem

pequena.

A seguir os espectros de frequéncia para as 5 probes. Com um tonal muito bem
definido e com frequéncia de aproximadamente 375000Hz e intensidade de 125dB. O
segundo harmonico tem frequéncia de 750000Hz e intensidade de 90dB.
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Figura 6.7: Espectro de frequéncia para o caso 2
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6.3 Caso 3

Nesse caso a placa plana tem 3000* de comprimento. Na figura a seguir temos a

visualizacao da placa com 250000 iteracoes:

Figura 6.8: Visualizacao caso 3

Podemos ver que as diferencas visuais na placa continuam praticamente imperce-
pitiveis. A esteira se desenvolve de maneira similiar e dipolo aparente. As sondas sao

importantes para que possamos realmente ver o que difere de um caso para outro.
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Figura 6.9: Probes do caso 3

O escoamento também se estabilizou com cerca de 50000 iteracoes. E interessante
notar como a concentracao de linhas aumentou, ou seja, é possivel observar um au-
mento consideravel na frequéncia. Com o resultado no espectro de frequéncia podemos

analisar um pouco melhor.
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Figura 6.10: Espectro de frequéncia para o caso 3

900000

Analisando o espectro de frequéncia vemos que o ruido é tonal, como esperado.

Tal ruido tem intensidade de 125dB, muito parecido com o caso 2. A frequéncia é de

43000Hz. Até agora, a diferenca basica entre os casos tem sido a frequéncia. Esta

vem aumentando a medida que o comprimento diminui, a intensidade do ruido tem se

mantido constante.
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6.4 Caso 4

Nesse primeiro caso a placa plana tem 1500* de comprimento. Na figura a seguir

temos a visualizacao da placa com 250000 iteragoes:

Figura 6.11: Visualizacao caso 4
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Figura 6.12: Probes do caso 4

O que temos de mais interessante nas probes é o fato do escoamento ter se estabi-
lizado bem mais rapidamente, se comparado aos outros casos. A frequéncia aumentou
consideravelmente, pode-se observar pelo fatos das linhas estarem muito préximas,
praticamente encostam umas nas outras. Na visualizacao da Fig. 6.11 percebemos
também um grande aumento na frequéncia, os picos das ondas sonoras estao mais
proximas, ou seja, o comprimento de onda é menor, e a frequéncia maior. Nesse caso
podemos observar mais claramente a zona de siléncio, essas zonas sao encontradas em

dipolos e quadripolos. Esta zona se encontra na regiao que antecede a placa.
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Figura 6.13: Espectro de frequéncia para o caso 4

Observando o espectro de frequéncia do caso 4 temos a certeza de como a frequéncia
do tonal vem aumentando a medida que o comprimento da placa diminui.Neste caso
temos um tonal com 539500Hz, e 128dB de intensidade.

Nesse caso nao temos visualizacao do segundo harmonico, pelo fato da frequéncia

ser muito alta, o segundo harmoénico nao apareceu no campo de visualizacao.
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6.5 Espessura de momento

Como foi dito ao longo do projeto, o objetivo deste trabalho é uma comparacao
entre a espessura de momento e o ruido gerado. Para isso variamos o comprimento da
placa para que a espessura fosse variando também, ja que usamos Navier-Stokes e temos
a condicao de nao escorregamento na placa. E importante lembrar que algum erro é
esperado no calculo, ja que a solucao de Blasius é para camada limite incompressivel
(massa especifica constante) e para gradiente externo de pressao nulo. Os valores para
o célculo sao extraidos a 3 unidades de comprimento caracteristicos do final da placa,
todos os pontos estao ao longo de um linha reta ortogonal a placa tragada a partir
desta medida. O resultado final é a média entre a espessura de momento superior e a

inferior.

Dessa maneira, para cada caso foi calculada a espessura de momento numérica,
tedrica, a frequéncia e a intensidade do ruido gerado. Os resultados sao apresentados
na tabela 6.1. Cabe dizer que a integral numérica usada para calcular a espessura usou
dados presentes dentro da camada limite, ou seja, até onde o nimero de Mach atingiu
0.6, a partir desse pontos os resultados nao sao compativeis. Um fato interessante é
o Mach chegou a 0.61, tal aumento na velocidade se deve ao fato da deformacao no

campo da pressao.

Tabela 6.1: Resultados

Caso | intensidade[dB] | frequéncia [Hz] | espessura numérica [m] | espessura tedrica [m)]
1 122 340000 1.9582107° 1.73521075°
2 125 375000 1.69432107° 1.4118107°
3 125 430000 1.38121075 1.0142107°
4 125 539500 9.7162x107° 7.8132107°

O erro médio foi de 15%, porém, como foi dito tal diferenca era esperada. O
escoamento é compressivel, e a temperatura nao é constante, dessa forma, a massa
especifica varia ao longo do escoamento. Na Fig. 6.14 temos a as curvas relativas
aos perfis de massa especifica. Com o atrito, a regiao mais préxima da placa tem
uma temperatura mais alta, e consequentemente, massa especifica menor, esta vai
aumentando a medida que vamos nos afastando da placa. A variacao cessa quando
nos afastamos o suficiente para sairmos da camada limite. A figura tem como objetivo

mostrar a variagao de p, por isso na curva temos os valores adimensionais.
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Figura 6.14: Perfis de massa especifica

Na Fig. 6.15 sao apresentados os perfis de velocidade de cada caso. Como citado, es-
tes passam da velocidade tedrica do ecoamento, que seria 208m/s, chegando a 220m/s.
Também cabe citar, que a camada limite é bem pequena, e o perfil se desenvolve bem
rapidamente, atingindo a velocidade do escoamento nao perturbado. Lembrando que
a espessura da placa é de apenas 3.8x10~

Podemos observar que temos diferentes espessuras de camada limite. Vemos também

que as curvas tem formas diferentes, quanto mais fina a camada limite, mais intensa a

variagao de velocidade.

p

m.
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7 CONCLUSAO

O objetivo inicial do projeto era resolver o benchmark, porém, ao longo de seu de-
senvolvimento, variaveis importantes foram aparecendo, mostrando um novo caminho
de pesquisa. Logo na primeira simulacao, antes mesmo de se implementar o escoamento
misto, um desequilibrio relevante foi encontrado no escoamento logo na saida do bordo
de fuga, por si s6 suficiente para a geracao de ruido.

Nas resolugoes encontradas deste benchmark, percebemos uma grande amortizagao
na simulacao, inclusive pela natureza do problema imposto. Um dos fatores impostos
era o de escoamento isotérmico, porém, podemos observar como a variacao de tempe-
ratura foi importante no resultado final, agindo diretamente sobre o desenvolvimento
da espessura de momento da camada limite.

No que foi proposto a fazer na segunda etapa, que era estudar como a variacao de
momento influencia a geragao de ruido, utilizando somente a geometria do benchmark,
foi muito proveitoso, e uma boa surpresa foi encontrada. Quanto menor o comprimento,
menor, obviamente a espessura de momento, e maior a frequéncia. Estas frequéncias
que, de tao altas, nem seriam audiveis ao ouvido humano. A surpresa estd no fato
da intensidade ter permanecida a mesma. Se formos pensar em meio praticos, tal
resultado faz pleno sentido. Ao sopramos uma fina folha de papel, obteremos um ruido
agudo, se diminuirmos a espessura, obteremos um ruido ainda mais agudo, mas nao
necessariamente mais alto ou mais baixo. O mesmo acontece quando diminuimos o

comprimento e a espessura de momento.

Como trabalho académico, este projeto me acrescentou muito, me proporcionou
desafios instigantes, e me trouxe cada vez mais interesse ao longo de seu desenvolvi-
emto. Tives que concentrar esforcos em matematica na primeira parte do projeto, em
dinamica dos fluidos numa segunda parte, em métodos computacionais numa terceira

parte, e por fim, um grande mistura.

25



REFERENCES

http://www.planeta.coppe.ufrj.br

ANDERSON, D. A., TANNEHILL, J. C., PLETCHER, R. H.,1983, Computational
Fluid Mechanics and Heat Transfer, Hemisphe Publishing Corporation, 1st Ed.,
New York

ANDERSON, J.D. A.,1990, Modern Compressible Flow, McGraw-Hill Inc., 2nd ed.,
New York

YEE, H. C.,1997, Explicit and Implicit Multidimensional Compact High-Resolution
Shock-Capturing Methods: Formulation,Journal of Computational Physics,131,216-
232.

Bobenrieth Miserda, R. F., de Mendonga, A. F., Numerical Simulation of the Vortex-
Shock Interactions in a Near-Base Laminar Flow, 43rd AIAA Aerospace Sciences
Meeting and Exhibit, ATAA-2005-0316, 2005.

Bobenrieth Miserda, R. F., Leal, R. G., Numerical Simulation of the Unsteady Aerody-
namic Forces over a Circular Cylinder in Transonic Flow, 44th ATAA Aerospace
Sciences Meeting and Exhibit, AIAA-2006-1408, 2006.

Bobenrieth Miserda, R. F., Jalowitzki, J. R., Lauterjung Q., R., On the Effect of the
Plunging and Pitching Motions over the Dynamic Response of an Airfoil in Tran-
sonic Laminar Flow, 44th ATAA Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, ATAA-
2006-452, 2006.

Bobenrieth Miserda, R. F., Carvalho, A. G. F., On the Effect of the Plunging Velocity
over the Aerodynamic Forces for an Airfoil in Subsonic Laminar Flow, 44th ATAA
Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, ATAA-2006-453, 2006.

Bobenrieth Miserda, R. F., Carvalho, A. G. F., Direct Computation of the Noise Gene-
rated by Subsonic, Transonic, and Supersonic Cavity Flows, 46th ATAA Aerospace
Sciences Meeting and Exhibit, AIAA-2009-0008, 2008.

BOBENRIETH MISERDA, R.F., LAUTERJUNG, Q.R., MALDONADO, A.L.P.,
PAIVA, 1., GODOY.K., NETO, O. Direct Computation of Noise Generated
by Complex Geometries Using a High-Order Immersed Boundary Method, 15th
ATAA/CEAS Aeroacoustics Conference, ATAA-2009-3181, 20009.

26



Bobenrieth Miserda, R. F., Maldonado, A. L. P., Gutierrez, B., Simulation of the
Cascade-Gust Interaction Problem Using a High-Order Immersed Boundary Method,
ATAA, 2009.

BROOKS, T. F., POPE, D. S. & Marcolini, M. A., (1989), Airfoil self noise and
prediction, NASA Ref.Pub. 1218.

DA CUNHA, D. A., 2009, Simulacao numérica de ruido auto-induzido em bordo de fuga
de aerofdlio , Graduation Project of Mechanical Engineering, University of Brasilia,
Brasilia, DF, Brazil.

DUCROS, F., FERRAND, V. NICOUD,F.. WEBER, C., DARRAQ, D., GACHE-
RIEU, C.,POINSOT,T.,1999, Large- Eddy Simulation of the Shock/Turbulence Inte-
raction, Journal of Computational Physics, 152, 517-549.

DUCROS, F..LAPORTE, F..SOULERES, T., GUINOT, V., MOINAT, P., CARU-
ELLE, B,2000, High-Order Fluzes for Conservative Skew-Symmetric-like Schemes
in Structured Meshes:Application to Compressible Flows, Journal of Computational
Physics, 161, 114-139.

JAMESON, A., SCHMIDT, W., TURKEL, E., 1981, Numerical Solutions of the Euler
Equations by Finite Volume Methods Using Runge-Kutta Time-Stepping Schemes,
ATAA 14th Fluid and Plasma Dynamics Conference, AIAA-81-1259, Palo Alto,

California.

MALDONADO, A. L., CARMO, I. L., 2008, Computo direto do ruido gerado por
escoamento ao redor do cilindro, Graduation Project of Mechanical Engineering,

University of Brasilia, Brasilia, DF, Brazil.

MISERDA, R. F. B., QUEIROZ R. L., MALDONADO, A. L., RIBEIRO I. D., GO-
DOY, K., NETO, O. G., 2009, Direct computation of noise generated by complex

geometries using a high-order immersed boundary method

Fourth Computational Aeroacoustics (CAA) Workshop on Benchmark Problems,
NASA-CP-2004-212954, 2004.

57



