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RESUMO

O presente trabalho descreve o desenvolvimento de uma bancada
experimental para ensaios de ruido de jato que foi utilizada para a
analise de efeitos de instalacdo de escoamentos de bocais com e sem
chevrons. Apds uma etapa de verificacdo dos dados fluidodinamicos e
de ruido da bancada, foram conduzidas investigagdes para estudar os
mecanismos fisicos que afetam o ruido de jatos posicionados proximos a
uma placa plana representando o efeito de instalacdo devido a asa. Em
particular, a andlise é feita a partir de configuracBes de instalacdo
representando a montagem do motor sobre a asa, para as quais se
investigou a influéncia dos chevrons sobre o ruido de interacdo jato-
superficie e sobre o efeito de barreira sonora. Os resultados revelaram
que, para leve integracdo entre a superficie e o bocal, os chevrons,
acusticamente benéficos na condi¢do de jato isolado, interferem na
difracdo e espalhamento sonoro promovidos pela superficie sobre as
fontes sonoras do escoamento, em geral reduzindo o ruido também na
condicdo de jato instalado. Entretanto, em configuracdes de forte
integracdo entre a superficie e o bocal, os beneficios acusticos obtidos
com chevrons foram significativamente reduzidos. Esta observacao esta
relacionada a maior abertura do jato promovida pelo bocal serrilhado e
assim maior area da superficie coberta pelo jato, o que intensifica o
ruido de interacdo jato-superficie, de modo que, no caso critico, o bocal
com chevrons emitiu maior ruido que o bocal sem chevrons.
Adicionalmente, medi¢des do campo do escoamento foram realizadas
com anemdmetro de fio-quente para as configuragdes de instalacdo que
causaram maior modificacdo no espectro de ruido em relacdo ao caso
isolado, fornecendo informacdes a respeito dos principais mecanismos
responsaveis pelas alteragcdes observadas no campo acUstico distante.
Finalmente, procedeu-se um estudo paramétrico relacionando o nivel de
pressdo sonora global de cada configuracdo com as caracteristicas do
escoamento e posi¢do da placa, buscando subsidios para a proposicao de
configuragdes de instalacdo mais silenciosas.

Palavras-chave: Ruido de Jato, Efeitos de Instalacdo de Motores,
Chevrons.






ABSTRACT

The present work accounts for the development of an experimental
bench for jet noise testing which was used for the analysis of installation
effects from jet flows issued by nozzles with and without chevrons.
After a verification process of the flow and noise data generated from
the bench, investigations were carried out in order to study the physical
mechanisms affecting the noise from jets in the vicinity of a flat plate
representing the installation of a wing. Particularly, the analysis is made
from jet-over-wing mounting configurations for which it was
investigated the influence of chevrons on the jet-surface noise and on
the shielding effect. For nozzle-to-surface weakly coupled
configurations, the results revealed that chevrons, which are generally
beneficial for noise attenuation in isolated jets, also interfere in the
sound diffraction and scattering generated by the surface on the flow-
related sound sources, leading to noise reductions of installed jet
configurations. On the other hand, for nozzle-to-surface highly coupled
configurations, the acoustic benefits of chevrons were significantly
decreased. That observation is related to a higher jet spreading for the
chevron nozzle and then a larger area covered by flow, intensifying the
jet-surface noise, so that in the critical case, the chevron nozzle issued
noise levels higher than the baseline nozzle. Moreover, hot-wire
anemometry measurements of the flow field of installed jets were
conducted for the cases that presented the largest differences in the noise
spectrum in comparison to the isolated jet configuration. This
methodology made it possible to identify the main mechanisms
responsible for the modifications observed in acoustic far-field. Finally,
a parametric study was carried out to correlate the overall sound
pressure level with the jet flow characteristics and plate position,
seeking a reasoning to identify silent installed configurations.

Key-words: Jet Noise, Engine Installation Effects, Chevrons.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

O ruido de aeronave resulta em grande poluicdo sonora
(MCLAUGHLIN, 2010; ZHANG, 2012) e é responsavel por varios
efeitos negativos a salde humana, tais como interrupcdo do sono,
estresse, aumento da pressdo arterial (POWELL; FIELDS, 1995) e, no
caso extremo, até mesmo perdas auditivas (KIPP, 1946). Segundo
Barbot et al. (2008), o ruido de aeronave esta entre as principais causas
de incobmodo e perda de qualidade de vida de pessoas, principalmente
daquelas vivendo préximas a aeroportos ou sob rotas de voo. Este
cenario tem imposto restri¢des ao sistema de transporte aéreo tais como
reducdo do tempo de operacgdo diario de aeroportos, pontos de medicao
de ruido adicionais, rotas alternativas de decolagem e aterrissagem, e até
mesmo multas referentes ao descumprimento destas ou outras medidas
(CAMPOS, 2006; ELKOBY, 2005). Tais restricbes, dentre outras
coisas, dificultam os aeroportos a atenderem as demandas de viagens e
servigos aéreos, reduzindo os lucros da economia local (HUME et al.,
2003).

Adicionalmente, constantes reclamacdes da comunidade devido
ao ruido de aeronave também impdem dificuldades, pois geram
oposicao politica ao desenvolvimento do sistema de transporte. Isso
dificulta a construcdo de novos aeroportos e a expansdo de instalagfes
existentes requeridas pelo aumento do trafego aéreo (CALLENDER,
2004). Como resultado dessas reclamagdes, a legislacdo
/regulamentacdo de ruido de aeronave torna-se cada vez mais restritiva,
implicando em um processo de certificacdo de aeronave mais rigoroso
(CALLENDER, 2004).

1.1 Regulamentacgdo, Certificacdo e Caracterizagdo do Ruido de
Aeronave

A politica global a respeito de emissfes acUsticas de aeronaves é
definida em termos de limites de ruido que variam de acordo com o tipo
de aeronave (FAHY; WALKER, 2005). Vérias questbes de avia¢do séo
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regulamentadas por meio de acordos internacionais feitos sob a chancela
da Organizacdo de Aviacdo Civil Internacional (ICAO - International
Civil Aviation Organization), responsavel pela regulamentacdo da
aeronavegabilidade e questbes similares, incluindo certificados de ruido.
Esses certificados estdo inclusos no Anexo 16 do conjunto de normas
estabelecido pela referida organizagéo (ICAO, 1988).

O procedimento de certificacdo de uma aeronave quanto as
emissdes acusticas seguindo as recomendac6es da ICAO (ICAOQ, 1988),
consiste em medir os niveis de ruido em condi¢bes de ciclo de voo
especificas, em trés pontos de referéncia determinados (aterrissagem,
lateral e decolagem) (ver Figura 1.1) (ASTLEY, 2014) e em condic¢des
climaticas e de trajeto de voo controladas (DA SILVA, 2011).

De acordo com a Figura 1.1, o ponto de referéncia de
aterrissagem, encontra-se na linha de centro da pista estendida a uma
distancia de 2000 m do limite de aterrissagem. Acima do nivel do chao,
isto corresponde a uma posicdo de 120 m abaixo da trajetdria
descendente. A referéncia lateral consiste de pontos de medicdo que
estdo localizados paralelamente a pista, a uma distancia de 450 m a
partir da linha de centro. Nestas posi¢des, o nivel de ruido de decolagem
é maximo. Completando o procedimento de certificacdo esta o ponto de
referéncia de decolagem, localizado na linha de centro estendida da pista
a uma distancia de 6500 m a partir do inicio da manobra de partida
(ICAO, 1988).

Poténcia
Total

Reducao
(Cutback)

PONTO DE
REFERENCIA DE
DECOLAGEM

PONTO DE
2000 m do limite REFERENCIA

PONTO DE REFERENCIA DE de aterrissagem LATERAL
ATERRISSAGEM

Figura 1.1 - Pontos de certificacéo de ruido de acordo com o Anexo 16 da
ICAQ. Adaptado de Astley (2014).
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Vérias sd0 as maneiras para quantificar ruido de banda larga
emitido por uma aeronave, entretanto o parametro mais completo e mais
utilizado para certificar aeronaves quanto suas emissdes acusticas
(CALLENDER, 2004) é o Nivel de Ruido Percebido Efetivo (EPNL -
Effective Perceived Noise Level), medido em EPNdB (ASTLEY, 2014).
Este parametro fornece um valor Unico integrado na frequéncia e no
espago, sendo ponderado para corre¢cdes devido a componentes tonais no
ruido bem como a natureza subjetiva da audicdo humana quanto a
duracédo do ruido.

O ruido externo total de aeronave é proveniente da contribuicdo
de vaérias fontes sonoras, as quais serdo descritas na proxima Secao.

1.2 Ruido de Aeronave: Principais Fontes Sonoras

Em aeronaves modernas, as principais fontes sonoras
contribuindo para o ruido externo total estdo relacionadas ao motor
(Engine Noise), abrangendo emiss@es de ruido do fan, jato de exaustéo,
turbina e combustor; e as estruturas da aeronave (Airframe Noise),
incluindo contribuicGes de ruido quando da passagem de escoamento em
torno das asas, superficies da cauda, fuselagem, estruturas
hipersustentadoras (flap, slat, etc.) e trem de pouso (LILLEY, 2001),
conforme indicadas na Figura 1.2.

A Figura 1.3 fornece os valores de EPNL das principais fontes
sonoras de uma aeronave moderna, levando-se em consideracdo os
pontos de referéncia lateral, de decolagem e aterrissagem para condigdes
tipicas. Observa-se que durante a decolagem, quando é exigido empuxo
maximo dos motores, 0 jato de exaustdo é responsavel por grande parte
da geracdo de ruido contribuindo substancialmente com os niveis de
ruido medidos em dois dos trés pontos de certificacdo (pontos de
certificacdo de decolagem e lateral). J& para a condicdo de aterrissagem,
na qual os dispositivos de hiper-sustentacdo estdo totalmente defletidos
juntamente com o trem de pouso, 0 ruido associado as estruturas da
aeronave prevalece (ZHANG, 2012).

Apos a apresentacdo e quantificacdo das principais fontes sonoras
associadas a uma aeronave comercial tipica durante condicfes
operacionais especificas, nota-se que, a compreensdo dos principais
mecanismos de geragdo de ruido e a previsdo acurada dos niveis de
ruido resultantes, sdo fundamentais para o projeto de aeronaves mais
silenciosas (MCLAUGHLIN, 2010).
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Na préxima secdo, as fontes de ruido associado as estruturas da

aeronave e ao motor sdo abordadas, porém com maior énfase no ruido
de jato do motor, por fazer parte do escopo da presente tese.

Ruido detrem
de pouso

Ruido da
fuselagem &
‘

Ruido da cauda

Figura 1.2 - Principais fontes de ruido em uma aeronave comercial moderna.
Fonte: http://mvwphoto.files.wordpress.com/2010/05/big-aircraft.jpg.
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Figura 1.3 - EPNL das principais fontes sonoras de uma aeronave moderna
considerando os pontos de referéncia lateral, de decolagem e de aterrissagem
para condigdes tipicas. Adaptado de Zhang (2012).
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1.2.1 Ruido de Estruturas da Aeronave (Airframe Noise)

Segundo Casalino et al. (2008), o ruido aerodindmico gerado
pelos componentes ndo-propulsivos de uma aeronave é denominado
como Ruido de Estruturas da Aeronave (Airframe Noise). A intensidade
desse ruido aumenta com a velocidade da aeronave e também em baixas
altitudes devido a maior densidade do ar, o que proporciona maior
arrasto. Conforme o escoamento de ar passa por estruturas da aeronave,
tais como o trem de pouso e os bordos de ataque, lateral e de fuga das
asas, 0 escoamento separa-se, induzindo uma forca de carater transiente
sobre esses elementos. Essa forgca transiente produz uma esteira
turbulenta a jusante do ponto de separagdo (LAWRENCE, 2014) e ruido
com intensidade proporcional aproximadamente a sexta poténcia da
velocidade da aeronave (SMITH, 1989). No caso de bordos de fuga e
descontinuidades geométricas, essa relacdo € proporcional a quinta
potencia da velocidade. Para um aprofundamento a respeito do ruido de
estruturas da aeronave, recomenda-se, por exemplo, os trabalhos de
Crighton (1991) e Lilley (2001).

1.2.2 Ruido do Motor (Engine Noise)

As emissfes acusticas em um motor turbofan moderno s&o
distintas quanto ao conteldo espectral e sdo provenientes de varias
fontes conforme pode ser visto na Figura 1.4. As fontes sonoras que
mais contribuem para o ruido global do motor estdo associadas a
exaustdo do jato e ao fan. Fontes secundarias, devido ao combustor
interno e aos estidgios da turbina, normalmente produzem menos
poténcia sonora e contribuem pouco para o ruido global irradiado
(POWELL,; PREISSER, 2000). Detalhes sobre ruido de fan podem ser
obtidos em (GLEGG, 1998; ENVIA, 2001; CASALINO, 2008),
enquanto que maiores informagdes sobre o ruido do combustor interno e
dos estagios da turbina sdo descritos em (ROLLS ROYCE, 1986).
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————

Compressor: Combustor:
- Ruido Tonal; =Ruido Tonal; 2
- Ruido de banda larga; 1= Ruido de banda larga; - Ondas de choque; - Ondas de ¢ ue;

Figura 1.4 - Detalhe de um motor turbofan GE GenX 1B no qual s&o indicados
0s principais componentes de ruido e suas caracteristicas espectrais.
Fonte: http://www.mikejamesmedia.com/modo_media/b787_8_w_genx_volumetrics4.jpg.

1.2.3 Ruido de Jato (Jet Noise)

Os gases de exaustdo provenientes do processo de combustdo dos
motores turbofan sdo descarregados pelo bocal de saida, produzindo um
jato aquecido de alta velocidade. Esse jato, ao se misturar com o
escoamento do fan, mais lento e de menor temperatura, e com a corrente
de ar ambiente, gera escoamentos cisalhantes com ampla faixa de
escalas de estruturas turbulentas, resultando em ruido de banda larga
(POWELL,; PREISSER, 2000). Esse ruido é denominado ruido de
mistura turbulenta e, em geral, é proporcional a oitava poténcia da
velocidade de exaustdo do jato (LIGHTHILL, 1952; 1954).

Quando o jato descarregado pelo bocal (projetado para operar em
regime subsdnico) atinge velocidades supersdnicas, pode haver a
ocorréncia de ondas de choque, gerando ruido estridente (Screech) e
ruido associado ao choque (Shock-associated Noise). Atualmente, os
projetos de aeronaves modernas comerciais buscam evitar esses
fendmenos (LAWRENCE, 2014).

1.3 Reducéo do ruido de jato por aumentar a razdo de passagem

O ruido de jato e, consequentemente, o ruido externo de
aeronave, tem sido reduzido ao longo das Ultimas décadas
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principalmente devido a aumentos sucessivos da razdo de passagem’
(By-Pass Ratio - BPR) dos motores turbofan. Esses aumentos de BPR
melhoram a eficiéncia de propulséo, levando a uma redugéo do consumo
especifico de combustivel (RUDNIK, ROSSOW, 2000). Além disso,
suavizam o gradiente de velocidade e, por consequéncia, o cisalhamento
entre 0s escoamentos de exaustdo e o fluido ambiente, alterando o
padrdo sonoro resultante no campo distante (ESDU, 2002), conforme
mostrado na Figura 1.5. Isto permite que as aeronaves operem com
velocidades de exaustdo menores produzidas por motores maiores sem
impactar o empuxo (ANDERSSON, 2003). Como resultado, o
escoamento do fan nos motores turbofan atuais contribui com mais de
85% do empuxo total do motor (DA SILVA, 2011) e operam com
razbes de passagem de até 17 (HOHEISEL; VON GEYR, 2012). Ainda,
0s motores atuais sdo cerca de 20 dB mais silenciosos (POWELL,;
PREISSER, 2000; CAMPOQOS, 2006) e com consumo de combustivel
especifico 50% menor em relacdo aos primeiros motores turbojato
(HOHEISEL; VON GEYR, 2012).

Apesar dos beneficios alcancados com o projeto de motores
turbofan, os motores modernos ja estdo limitados quanto as suas
dimensdes (DOWLING; HYNES, 2004), com diametro da nacela
comparavel ao da fuselagem da aeronave, operando com BPRs
otimizadas para a tecnologia e configuracdes de instalagdo atualmente
disponiveis (CRICHTON, 2007). Assim sendo, novas reducdes do ruido
de jato, provenientes do aumento adicional da BPR, seriam
particularmente desafiadoras, pois seriam limitadas por fatores como o
comprimento das pas do fan, dificuldade de integracdo estrutural, peso
(ANDERSSON, 2003; DAGGETT et al., 2003) e arrasto da nacela que,
no caso extremo, devido aos efeitos de interferéncia mais intensos entre
a asa e 0 motor, cancelaria os beneficios ja obtidos para o consumo de
combustivel especifico (HOHEISEL; VON GEYR, 2012) e para as
emissdes acUsticas.

! Razéio entre a vazdo massica de ar passando externamente ao nicleo do motor
(escoamento do fan) e a vazdo massica de ar passando através do nucleo do motor
(escoamento principal).
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Figura 1.5 - Representacédo do padrdo sonoro no campo distante das principais
fontes de motores de turbinas a gas. Adaptado de (ESDU, 2002).

1.4 Estratégias atuais para reducéo do ruido de jato

A busca por reducdes do ruido de aeronaves tem levado a
indUstria da aviacdo a testar estratégias inovadoras tais como geometrias
de asa com serrilhamentos (NARAYANAN et al., 2015), aeronaves com
geometrias ndo-convencionais (WEED, 2010; CZECH et al., 2012),
sistemas propulsivos distribuidos (GOHARDANI et al, 2011;
GOHARDANI, 2013), utilizacdo de materiais porosos na superficie
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inferior das asas (HERR et al., 2014), entre outras. Embora promissoras,
essas estratégias, pelo menos por enquanto, sofreriam resisténcias para a
sua implementacdo devido a dificuldade de retroajuste?, além de
exigirem grandes intervengdes nas linhas de montagem atuais,
necessarias para a fabricacdo dos novos componentes. Portanto, mais
testes de interesse para configuragdes convencionais de aeronave devem
ser realizados e novas possibilidades de reducdo de ruido exploradas
antes de se adotarem estratégias ndo-usuais.

1.4.1 Efeitos de instalacdo na reducdo do ruido de jato

Recentemente, estratégias ganhando destaque tem explorado
favoravelmente os efeitos de instalagdo, que surgem a partir de
interacdes, diretas e/ou indiretas, entre elementos propulsivos e
estruturas da aeronave, modificando a assinatura do ruido irradiado
(ELKOBY, 2005). Essas estratégias sao tracadas de modo a se obterem
reducgdes de ruido mais expressivas seja por configuracdes de instalacdo
benéficas entre 0 motor e a aeronave (DAVY et al., 2009; DEZITTER et
al., 2009; HUBER et al., 2009; MENGLE, 2011) seja por modificacdes
geométricas em certos componentes tais como a asa, pilone e flap
(PERRINO, 2014; NARAYANAN et al., 2015).

Com o advento de motores turbofans com razfes de passagem
cada vez maiores, uma tendéncia atual tem sido explorar sistemas
propulsivos fortemente integrados as estruturas da aeronave (BROWN,
2012; BROWN, 2014; BRIDGES, 2014; BRIDGES et al., 2014;
BROWN; WERNET, 2014) visando maior eficiéncia aerodindmica e
niveis reduzidos de ruido (BROWN; WERNET, 2014). Dessa forma, é
de fundamental importancia minimizar os efeitos adversos de
interferéncia aerodindmica (RUDNIK, ROSSOW, 2000) que surgem a
partir deste maior acoplamento.

Testes em escala reduzida (MENGLE, 2011; KOPIEV et al.,
2013; PERRINO, 2014) e em configuractes simplificadas (FONTAINE
et al., 2012; LAWRENCE, 2014) tem se mostrado de grande utilidade
nas investigaces de mecanismos de geracdo sonora. Esses testes tem
fornecido dados valiosos e auxiliado a industria da aviagdo a
desenvolver novas tecnologias e obter reducdes de ruido efetivas
(SAXENA, 2012). Elkoby (2005) destaca que estudos a respeito de

2Capacidade de um componente/dispositivo em vigor de ser ajustado de modo a
acomodar uma parte nova ou modificada e efetuar todas as outras mudangas
necessarias ao correto funcionamento do sistema como um todo.
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efeitos de instalagdo sdo imprescindiveis no projeto de novas aeronaves
uma vez que estes efeitos de interferéncia sdo esperados se
intensificarem com o advento de motores de elevada BPR e sistemas
propulsivos cada vez mais integrados (BROWN; WERNET, 2014).

Estudos importantes sdo geralmente conduzidos em instalagbes
aeroacusticas capazes de reproduzir 0s campos, sonoro e de escoamento,
de jatos de exaustdo em escala com jatos de aplicacBes reais.
Naturalmente, importantes requisitos (de seguranca, técnicos,
construtivos, etc.) devem ser considerados no desenvolvimento e
utilizacdo dessas instalacdes para investigacGes aeroacusticas, de modo
a garantir um ambiente de teste apropriado e resultados satisfatdrios.
Alguns desses requisitos foram utilizados no desenvolvimento de uma
bancada recentemente construida e descrita no Capitulo 3 desta tese. A
referida bancada esta situada na Universidade Federal de Santa Catarina
(UFSC), em Floriandpolis, e foi subsequentemente utilizada para
identificar mecanismos fisicos fundamentais relacionados ao ruido
gerado por diferentes bocais (com e sem chevrons) em conjunto com
uma superficie plana representando uma asa.

1.5 Motivacao e contribuicao da tese

A presente tese descreve o desenvolvimento e validagdo de uma
bancada experimental para ensaios de ruido de jatos, e a analise de
efeitos de instalacdo relacionados a jatos de bocais, com e sem chevrons,
préximos a uma superficie, em diferentes posicdes relativas e nimeros
de Mach entre 0,5¢ 0,9.

Além disso, os testes também exploram a possibilidade de reduzir
0 ruido de jato instalado a partir da identificacio de posicdes
acusticamente favoraveis do jato em relacdo a superficie, combinadas
com os beneficios aclsticos obtidos com chevrons.

Embora outros estudos abordem efeitos de instalacdo de jatos de
bocais com chevrons (MENGLE, 2011; KOPIEV et al.,, 2013), a
contribuicdo da presente tese estd em analisar esses efeitos para a
configuragdo fundamental de placa plana, a partir do caso particular e
ainda ndo explorado da montagem do motor sobre a asa. Essa instalagéo
possibilita a atenuacdo dos niveis de ruido que chegam ao solo ao
melhor explorar o efeito de barreira sonora (shielding effect).

Alterando-se as distancias, vertical e axial, da placa em relagéo a
saida do bocal, foram exploradas diversas configuracBes de operag&o.
MedicGes acUsticas de campo distante foram conduzidas com um arco
de microfones em rela¢do ao centro do bocal, bem como medicdes de
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velocidade em diferentes regifes do jato, com a técnica de anemometria
de fio-quente.

Adicionalmente, procede-se um estudo paramétrico relacionando
0 ruido com caracteristicas fluidodindmicas do jato e a posi¢do da placa,
buscando subsidios para a proposicdo de configuracbes de instalacdo
mais silenciosas.

1.6 Objetivos

O objetivo desta tese é a analise de efeitos de instalagdo sobre o0s
campos, sonoro e de velocidade, de jatos de bocais serrilhados. A fim de
alcancar este objetivo, as seguintes etapas foram desenvolvidas:

e Anadlise critica da literatura sobre ruido de jato instalado e de
bocais com chevrons, identificando os principais mecanismos
de modificacdo do campo sonoro e também o0s requisitos de
projeto para instalagdes e procedimentos de ensaios de jatos;

e Investigacdo do ruido de jatos provenientes de bocais com e
sem chevrons, em conjunto com diferentes configuragdes de asa
(representada por uma placa plana) em nimeros de Mach de 0,5
a0,9;

o Estabelecer correlacdo entre as mudangas no campo
fluidodindmico com alteragdes observadas no campo sonoro;

e Estudo paramétrico para identificar as caracteristicas de
instalacdo que mais influenciam o ruido dos jatos testados e as
configuragdes de maior impacto sobre o ruido global;

e Obtengdo de dados sobre o campo acustico de jatos interagindo
com placa plana, considerando diferentes configuragdes
geométricas e nimeros de Mach, como forma de subsidiar a
validacdo de modelos de previsdo numérica de ruido de jato
instalado;

1.7 Organizacéo do trabalho

No Capitulo 1 sdo apresentados os principais problemas
relacionados ao ruido de aeronave afetando comunidades proximas a
aeroportos. As principais fontes do ruido externo de aeronaves séo
descritas bem com as estratégias que tem sido utilizadas para reduzir o
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ruido de jato. Ainda, a contribuicdo e motivacdo do trabalho sdo
apresentadas juntamente com os objetivos. Por fim, é fornecida a
estrutura do trabalho.

Na sequéncia, o Capitulo 2 traz uma revisdo detalhada sobre
aeroacustica de jatos, abordando os trabalhos mais notéaveis
desenvolvidos na tentativa de descrever matematicamente importantes
efeitos ocorrendo em jatos subsdnicos. E fornecida também uma reviso
sobre efeitos de instalacdo, na qual sdo identificadas lacunas no
conhecimento e onde o trabalho busca contribuir.

O Capitulo 3 se concentra no detalhamento dos principais
componentes de instalacdes desenvolvidas para ensaios de ruido de
jatos, particularmente para a bancada experimental desenvolvida na
UFSC, incluindo a descricdo dos sistemas de aquisicdo (acustico e
fluidodindmico) e a instrumentacdo utilizada para monitorar, operar e
controlar a referida bancada. Uma etapa fundamental no
desenvolvimento da bancada foi a validacdo das medicdes, conforme
descrito no Capitulo 4. Nesse capitulo sdo mostrados os testes realizados
para determinar as frequéncias de corte da camara que hospeda o jato, a
repetibilidade das medi¢des de ruido e as principais fontes de incerteza
associadas ao processo de medicdo. Além disso, o Capitulo 4 também
retine comparacdes das medi¢fes com dados de outras instalagbes para
as mesmas condiges operacionais e configuracdes.

No Capitulo 5 é definida a matriz de testes para as condicdes de
jato isolado e instalado (préximo & placa plana), com uma descrigdo do
método utilizado para caracterizar 0s campos, sonoro e de escoamento,
das configuragdes testadas. Os resultados sdo entdo discutidos,
identificando as configuracfes de jato instalado com espectro de ruido
mais distinto em relacdo ao caso isolado. Para essas configuragdes, séo
apresentadas medicfes de velocidade para auxiliar no entendimento das
alteracdes observadas no campo acustico distante.

Finalmente, no Capitulo 6, sdo apresentadas as principais
conclusdes do trabalho bem como recomendagBes para trabalhos
futuros.
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CAPITULO 2

TEORIA E REVISAO DA LITERATURA

2.1 Descricgéo de jatos turbulentos

Um jato livre turbulento surge da adicdo continua de fluido
localmente as adjacéncias quiescentes ou, pelo menos, irrotacionais de
fluido ambiente. Na saida do bocal de exaustdo, o jato possui niveis de
turbuléncia relativamente baixos e geralmente um perfil de velocidade
uniforme. Ao ser descarregado, 0 jato gera camadas cisalhantes nas
bordas do bocal, separando-o de suas adjacéncias néo-turbulentas
através de uma interface, cuja forma é aleatéria e esta constantemente
mudando (ANDERSSON, 2003). Esta interface induz movimento do
fluido irrotacional a partir do fluido adjacente (Instabilidades de Kelvin-
Helmholtz) e entdo, as camadas cisalhantes separam o fluido de alta
velocidade no centro do jato (nGcleo potencial), do fluido externo
quiescente. A quantidade de fluido continuamente aumenta a jusante
devido a incorporacdo de fluido ambiente a partir de suas adjacéncias
(TAM, 2004), processo também conhecido como entranhamento®, na
regido chamada zona de mistura (KUTTRUFF, 2006). O processo de
entranhamento faz o jato se espalhar na dire¢do transversal e, enquanto
permanece turbulento, a faixa de escalas de estruturas turbulentas
presentes no jato, tende a aumentar a medida que este se alastra. Até
gue, finalmente, o jato tona-se completamente desenvolvido (regido de
autossimilaridade), condicdo na qual a turbuléncia alcanca a linha de
centro (HUNTER et al., 2005).

2.1.1 Jatos Simples

Em um jato circular simples, considerando-se velocidades
subsbnicas, é possivel identificar trés regides distintas: o nucleo
potencial, a zona de mistura envolvendo o nucleo, e a regido onde o jato
esta completamente desenvolvido (HUTTRUFF, 2006) (ver Figura 2.1).

*Ea inducdo de massa adjacente ao escoamento pelos vértices na periferia do jato
(NIKAM; SHARMA, 2014).
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A estrutura aerodinamica de um jato simples normalmente é
composta de uma camada cisalhante anelar, que envolve o nucleo
potencial e se mistura com ele ao final da extensdo deste nucleo
(FISHER et al., 1998). Essa mistura produz um espectro de frequéncia
sonoro amplo, indicando que as estruturas turbulentas do escoamento
envolvidas no processo variam consideravelmente a jusante, tornando-se
maiores e menos intensas a medida que a velocidade de exaustdo média
diminui e a mistura torna-se completa (POWELL; PREISSER, 2000).

Perfil da camada
de cisalhamento

x .
montante o Ambiente

Interface do jato com o
ambiente (incorporacao de
fluido ambiente)

Figura 2.1 - llustragdo da estrutura aerodindmica produzida por um jato simples.

Em jatos turbulentos, nas regibes onde h& cisalhamento
geralmente ha vorticidade e esta é um gerador complexo de ruido.
Porém, a regido de maior contribuicdo aos niveis de ruido esta
localizada proximo ao final do nucleo potencial (zona de mistura)
(JUVE et al., 1980). Esta regifo é caracterizada por forte turbuléncia, na
qual ocorrem flutuac6es locais de pressdo e densidade, expandindo e
contraindo os elementos de volume, que ddo origem a diversas fontes
sonoras: monopolos, dipolos e quadrupolos. Devido ao comportamento
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temporal similar e diferencas de fase, as fontes monopolares e dipolares
se cancelam completamente. Segundo Kuttruff (2006), como nas fontes
quadrupolares ndo ha troca liquida de massa nem de forgas, estas sdo
responsaveis pela contribuigdo de ruido predominante em um jato livre.

No espaco livre onde o jato é geralmente considerado, estas
fontes predominantes de carater quadrupolar sdo relativamente
ineficientes (DOWLING; HYNES, 2004; WANG et al.,, 2006).
Entretanto, a presenga de fronteiras solidas (tais como a asa, flap
defletido, slat, pilone, etc.), geralmente, torna a radiacdo sonora mais
efetiva. Estas fronteiras podem intensificar a radiacdo de ruido de duas
formas: através da criacdo ou amplificacdo de caracteristicas ruidosas de
escoamento, como a separacdo transiente e o lancamento de vdrtices, e
pela inser¢do de inomogeneidade de fronteira, 0 que promove conversdo
eficiente de energia do escoamento em energia acustica (WANG et al.,
2006).

Compreender a fisica envolvida no escoamento de jatos
turbulentos bem como conhecer os parametros que mais influenciam na
radiacdo sonora (LEUNG, 1998), é fundamental para se propor solugdes
com vistas a reducéo do ruido de jato.

2.2 Analogias Acusticas

A necessidade de prever o ruido de jato a época dos primeiros
motores a jato desencadeou uma série de estudos investigativos a
respeito do assunto, sendo o trabalho de Lighthill (1952, 1954)
abordando o som gerado aerodinamicamente, reconhecidamente o mais
notavel entre estes estudos. Neste trabalho, através da analise de
parametros do escoamento e do campo sonoro (analise assim chamada
analogia), foi descoberto que o carater das fontes sonoras de um jato
livre turbulento subsbnico é quadrupolar, e que a poténcia sonora
irradiada aumenta na proporcéao da oitava poténcia da velocidade do jato
(Lei da oitava poténcia) e com o quadrado de seu diametro.

2.2.1 Analogia Acustica de Lighthill

Na analogia acustica de Lighthill (LIGHTHILL, 1952) o som
proveniente de um escoamento turbulento é descrito, a partir das
equacBes de Navier-Stokes, na forma de uma equacdo de onda
inomogénea a qual é funcdo das quantidades turbulentas flutuantes.
Partindo das equacBes governando o escoamento de liquidos e gases,
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desconsiderando fontes externas de massa ou forca no fluido, chega-se a
Equacao de Lighthill, dada por

%p 0°T;;
— —cdVp=—L 2.1
a2 P T Gxix; (2.1)

Onde T;; € o chamado de tensor de Lighthill, dado por,
Tij = puj + (p — c§p)8ij — 0y (2.2)

Sendo T;; € o termo fonte responsavel pela geragdo sonora contendo as
ndo-linearidades; p representa a pressdo estatica; p € a densidade do
fluido; u; é o vetor de velocidade; c, a velocidade do som no ambiente;
o;; € 0 tensor tensdo viscosa; e §;; € a funcdo delta de Kronecker.

Algumas questbes importantes, referentes a teoria descrita acima,
sdo apresentadas no intuito de evidenciar suas potencialidades e
limitacBes. Do lado das potencialidades, tem-se que, pelo fato de néo
terem sido utilizados processos de linearizagdo ou suposi¢des especiais
para a derivacdo da Eq. (2.1), é possivel dizer que é uma equacao exata
para as flutuacfes acusticas, pois 0s principais processos aeroacusticos
(geragdo sonora proveniente de ndo-homogeneidades do escoamento,
propagacdo sonora através do escoamento, e dissipacdo sonora através
da viscosidade ou da conducdo de calor) estdo incorporados em sua
estrutura.

Pelo lado das limitagOes, pode-se dizer que a Analogia AcUstica
de Lighthill foi, e ainda é bastante utilizada para fornecer noc¢des
significativas a respeito das caracteristicas acusticas de escoamentos
turbulentos. Porém, atualmente, estas nogdes sdo somente estimativas
sobre uma faixa limitada de condigdes de jato. As principais limitagdes
da analogia de Lighthill sdo:

= Assume que as ondas acusticas ndo interferem reciprocamente no
escoamento;

= As estimativas de energia acustica sdo somente validas no campo
distante;
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= Na&o considera os efeitos de corpos sélidos no escoamento tais
como reflexdo, absorcdo, difracdo e espalhamento sonoro
promovido pela superficie (scattering);

Apos o trabalho de Lighthill, diversos estudos foram realizados
na tentativas de melhorar sua teoria de analogia acUstica. O tdpico
seguinte fornece algumas derivacfes bem sucedidas. Entretanto, ndo é o
objetivo apresenta-las em detalhes, mas enfatizar que, desde a
concepcdo da teoria de analogia acustica original, tem sido perseguida
uma teoria capaz de eficientemente predizer os niveis sonoros dos
diversos tipos de jatos existentes, teoria esta que, ap6s mais de 60 anos
de estudo, ainda ndo existe.

2.2.2 Efeitos de corpos s6lidos no escoamento: formulacdo de Curle e
analogia de Ffowcs Williams e Hawkings

O primeiro trabalho incluindo o efeito de corpos solidos
estacionarios no escoamento foi desenvolvido inicialmente por Curle
(1955), que reescreveu a equagdo de Lighthill para representar termos
fonte adicionais provenientes da presenca da superficie. Se o corpo
solido presente no escoamento é pequeno em relacdo ao comprimento de
onda acustico, o efeito do corpo sobre a propagacdo pode ser
desprezado, e a formulagdo de Curle prediz um dipolo compacto que,
em baixo nimero de Mach domina a radiacdo de quadrupolo.
Entretanto, se 0 objeto ndo é acusticamente compacto, este pode
interferir no campo hidrodindmico e também nas ondas sonoras,
resultando em um campo sonoro complexo com carater multipolar
(CURLE, 1955).

Posteriormente, Ffowcs Williams e Hawkings (1969), ao
generalizar o trabalho de Curle, desenvolveram uma expressao capaz de
predizer a geracdo sonora devida a turbuléncia considerando a presenca
de superficies em movimento arbitrario. Considerando-se um fluido
infinito dividido em regides (ver Figura 2.2), onde se delimita um
volume V contendo um corpo sélido, cuja superficie de controle S se
move com velocidade v; n é o vetor normal a superficie. A geometria e
0 movimento de S séo definidos por uma funcéo escalar tal que,

<0, fora da superficie
fx,t);y =0, sobre a superficie
>0, dentro da superficie
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S(¢=0)

Figura 2.2 - llustracéo de um volume delimitado de fluido e suas interfaces com
um corpo solido. Adaptado de Howe (2003).

No interior de S o fluido é assumido estar em repouso com
densidade p, e pressdo p,. As equagdes governantes sdo validas para
fluidos com descontinuidades se todas as derivadas sdo generalizadas.
Entdo, aplicando-se o conceito de funcbes generalizadas para
representar as descontinuidades no fluido infinito com uma superficie
em movimento arbitrario, as equacdes da massa e da quantidade de
movimento tornam-se,

(0p of

4| s + (Pul) poui6(f) =— ox;’ (2.5)
dpu, 6 N\ af

1o * a—xj(pulu, +7;) = PG @6)

Em que 6(f) é a funcdo delta unidimensional, que assume valores
iguais a zero exceto quando f = 0. Para obter a equacdo da onda
governando a geracdo e propagacdo do som, o termo pu, é eliminado
das Eq.(2.5) e (2.6) para gerar,

02 o T, of f
(atz CO %2 > (p_po) = axiaxj - a_<pl] (f) > +a_l<povl6(f) _]>

Y 2.7

Equacdo daonda Quadrupolos Dipolos Monopolos
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A Eq.(2.7) mostra que o som pode ser considerado como a
contribuicdo de trés distribuicdes distintas de fonte. A primeira delas
formada por quadrupolos acusticos distribuidos ao longo da regido
externa a superficie, representando a contribui¢do sonora proveniente da
turbuléncia, analoga aquela observada por Lighthill (1952). A segunda
sendo uma distribuicdo de dipolos ao longo das superficies
estacionarias, representando a contribuicdo de forca de superficie
flutuante, semelhante aquela predita por Curle (1955). Porém, se as
superficies estdo se movendo, a contribuicdo é equivalente a uma
distribuicdo de monopolos representando um efeito de deslocamento de
volume, como mostrado por Ffowcs Williams e Hawkings (1969).
Como superficies em movimento ndo sdo consideradas neste trabalho,
sdo de interesse somente as fontes quadrupolares e dipolares.

2.2.3 Espalhamento do som por uma borda

A presenca de uma superficie sélida em estreita proximidade com
escoamentos de alta velocidade, como no caso de uma asa de aeronave
préxima ao jato de exaustdo, modifica a radiacdo sonora e eleva os
niveis de ruido principalmente devido ao espalhamento das fontes
sonoras do escoamento pela superficie (FFOWCS WILLIAMS; HALL,
1970). Este mecanismo de espalhamento devido a superficie produz
forte radiacdo de banda larga ao campo distante (WANG, 1998). Esta
situacdo ocorre quando o comprimento de onda, A, das fontes sonoras do
escoamento, é muito maior que a espessura de uma superficie, e, imersa
nesse escoamento e muito pequeno em relacdo ao comprimento
caracteristico da superficie, L, isto é e; < 1 < L. Ffowcs Williams e
Hall (1970) derivaram uma expressao para a perturbacdo de pressdo no
campo distante considerando um semiplano infinitamente fino imerso
em um fluido ilimitado (ver Figura 2.2).

Para chegar a referida expressdo, algumas simplificacdes sdo
feitas. Considera-se relacdo isentrépica entre pressdo e densidade,
despreza-se 0s termos Viscosos e assume-se que a regido da fonte esta
dentro de um comprimento de onda. Ainda, sdo desprezados efeitos
como o espalhamento pela turbuléncia e refragéo.

Adicionalmente, para descrever o efeito de reflexdo da superficie,
uma funcéo de Green adaptada, cuja derivada normal tende a zero sobre
a superficie, deve ser empregada a Eq. (2.4). Dessa forma, analisando-se
regibes do campo sonoro que estdo muitos comprimentos de onda
distantes da regido de turbuléncia e do bordo do semiplano, isto é,



44

kr; > 1er; » ry; onde k é 0 nimero de onda acustico, k = w/cy; w a
frequéncia angular w = 2mf; 1, a posi¢do da regido turbulenta em
coordenadas radiais e r; uma localizagio no campo distante; a
perturbacao de pressdo no campo distante no dominio da frequéncia, em
coordenadas cilindricas pode ser escrita como,

i ikd 1
) ~ 2 rgen (9_) f ﬂ[m(uz?@sen (%)
w2 V 4nd (2kr,)2
6o
—2poy, Ug, COS (;)] d®y (2.8)
Onde o circunflexo denota a transformada de Fourier temporal; 0s
vetores posicdo x(ry,04,21) € y(ry, 600,29) representam pontos no
campo distante e na regido da fonte, respectivamente, com d = |x — y|
1

esen(¢p) = ry/[rf + (21 — z¢)?]z; 0s componentes de velocidade u,. e
ug, séo definidos no sistema de coordenadas cilindricas mostrado na
Figura 2.3.
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Figura 2.3 - Sistema de coordenadas utilizado para derivar a expressao para o
ruido associado ao bordo de fuga. Adaptado de Wang (1998).
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2.3 Efeitos de barreira sonora (Shielding)

A ideia de instalar os motores sobre as asas de uma aeronave
surgiu na década de 1970 (HELLSTROM, 1974; CONTICELLI et al.,
1975; DUNN et al., 1976; BLOOMER, 1979) e originalmente tinha
como objetivo utilizar-se do efeito de barreira sonora (Shielding) para
reduzir o ruido de aeronave alcangando as comunidades e permitir maior
sustentacdo para as aeronaves de curta decolagem e aterrissagem
(CONTICELLI et al., 1975).

Hellstrom (1974) investigou experimentalmente o potencial de
reducdo de ruido, devido ao efeito de barreira sonora, em um motor
turbofan em escala real sob condigBes estéticas e obteve atenuagdo de
ruido significativa. Os resultados experimentais obtidos foram
comparados com dados analiticos e mostraram geralmente boa
concordéancia.

Conticelli et al. (1975), a partir de testes com jatos em escala,
investigou o efeito de barreira sonora para varias configuracbes de
instalacdo do motor sobre a asa e descobriu que as reducdes de ruido
obtidas experimentalmente eram menores do que as predi¢fes analiticas.
Essas diferencas foram creditadas aos efeitos de instalacéo inerentes as
configuracdes de motor sobre a asa e devido a difracdo sonora no bordo
de fuga.

Dunn et. al. (1976) propuseram 0 uso da asa e de estruturas da
fuselagem como barreiras sonoras para bloquear o ruido de aeronave
atingindo a comunidade. A partir de analise de engenharia, 0s autores
sugeriram que poderiam ser obtidas reducgdes potenciais de ruido de
cerca de 7 EPNdB, em média, para configuracBes de aeronave com
motores sobre a asa em compara¢do com configuragcdes convencionais
de motor sob a asa.

Bloomer (1979) conduziu testes com jatos em tamanho real em
diferentes configuragdes de instalagdo com motores montados sobre as
asas. As reducBes de ruido obtidas nestes testes, em geral, foram
menores do que 3 EPNdB na condicdo de decolagem, pois foram
limitadas pelo tamanho reduzido da corda de asa utilizada para conter o
ruido do motor.

Atualmente, muitas configuragbes futuristas de aeronave
prop8em a instalagdo dos motores sobre as asas ou sobre a fuselagem,
ressaltando que este € uma aspecto positivo que precisa ser melhor
explorado (RICOURDAD et al., 2004; AGARWAL; DOWLING, 2005;
AERBELI, 2008; PAPAMOSCHOU; MAYORAL, 2009; THOMAS et
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al., 2010; BALAZS NAGY, 2011; THOMAS et al., 2012; CZECH et
al., 2012; THOMAS et al., 2013; ABBAS et al., 2013; O'REILLY;
RICE, 2015). Os testes com essas configuracbes sdo motivados
principalmente devido a possibilidade de serem utilizados trens de
pouso menores e mais leves sem elevar o arrasto da aeronave,
permitindo assim que motores de didmetro cada vez maior continuem
sendo desenvolvidos (BERTON, 2000), além de evitar que a asa atue
como um refletor sonoro de altas frequéncias ao solo. Naturalmente,
outras questbes importantes de manutencdo, fabricacdo, estabilidade,
desempenho aerodindmico, etc. devem ser consideradas quando
projetando uma aeronave nesta configuracdo (DUNN et. al., 1976;
BERTON, 2000).

2.4 Bloqueio sonoro do jato

Conforme as ondas sonoras tentam se propagar através do jato de
exaustdo, sua energia é redistribuida principalmente pelo espalhamento
devido a turbuléncia nas camadas cisalhantes (CANDEL et al., 1976) e
devido a refracdo sonora (ATVARS; SCHUBERT; RIBNER, 1965;
GOLDSTEIN, 1976). A combinagdo destes efeitos é conhecida como
blogueio sonoro do jato (Jet Acoustic Blockage) (WAY; TURNER,
1980; WANG, 1980). A ocorréncia deste fendmeno é mais significativa
em frequéncias onde o comprimento de onda das fontes de ruido do jato
é pequeno em relacdo ao didmetro do bocal principal e 0 comportamento
do som pode ser bem representado por raios acusticos. Este efeito torna-
se mais evidente conforme se aumenta a velocidade e/ou temperatura do
jato principal em relacdo ao jato secundario ou ao fluido ambiente
(MOORE; MEAD, 2003).

O bloqueio sonoro do jato ocorre tipicamente em configuracdes
de aeronave nas quais 0 motor é instalado sob a asa, de modo que parte
da energia acustica proveniente das fontes sonoras do motor (distribuida
por raios acusticos), ao ser refletida pela asa, é parcialmente bloqueada
ou desviada pelo jato de exaustdo antes de chegar a uma posicdo de
observador ao solo (MOORE; MEAD, 2003; MOORE, 2004; JUVE,
2009). De acordo com Moore (2004), é crucial considerar o efeito de
blogueio sonoro em qualquer predicdo de ruido de jato para
configuragdes de instalacdo do motor sob a asa da aeronave. A Figura
2.4 ilustra o efeito de blogueio sonoro onde 0s raios sonoros sao
representados por linhas pretas e suas trajetdrias sdo alteradas por um
jato coaxial.
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Figura 2.4 - llustracdo qualitativa do efeito de blogueio sonoro em que parte dos
raios acusticos sdo desviados e bloqueados por um jato coaxial.

2.5 Redirecionamento do jato e efeitos de sustentacéo

A tendéncia de um jato de fluido aderir a uma superficie solida
adjacente é conhecida como efeito Coanda e é utilizado em varias
aplicacdes de engenharia. De acordo com Lubert (2012) uma das
aplicagbes mais relevantes é utilizar este efeito como um método
eficiente para gerar maior sustentacdo as aeronaves. Por outro lado, os
dispositivos utilizando favoravelmente o efeito Coanda sdo geralmente
acompanhados por desvantagens significativas tais como forte curvatura
de linhas de corrente (SMITH; CARPENTER, 1995; CARPENTER,;
GREEN, 1997), niveis aumentados de intensidade de turbuléncia e
entdo, aumentos substanciais dos niveis de ruido (LUBERT, 2015).

Quando uma superficie sélida encontra-se em estreita
proximidade com um escoamento, as propriedades de entranhamento
deste escoamento podem ser alteradas, criando um efeito de
redirecionamento do escoamento em direcdo & superficie (LUBERT,
2012; LAWRENCE, 2014; MILLER, 2014; LUBERT, 2015). Este
fendmeno ocorre em razdo da regido de baixa pressdo que se desenvolve
conforme o entranhamento do ar ambiente pelo jato remove ar da regido
entre a superficie e o jato. Dessa forma, o balango entre o gradiente de
pressédo radial (forca de succdo) e a forca (inercial) centrifuga desloca o
jato a superficie (LUBERT, 2012). Este redirecionamento é maior



48

conforme a distancia entre a superficie e o0 jato diminui bem como
conforme a velocidade do jato, em relacdo ao fluido ambiente, abaixo da
superficie, diminui (LAWRENCE, 2014).

2.6 Dispositivos de intensificagdo de mistura visando a reducéo de
ruido de jato

Devido a dificuldade de se reduzir o ruido de jato por meio de
novas alteragdes nos motores, uma estratégia bem sucedida tem sido o
uso de dispositivos para intensificar a mistura turbulenta entre o
escoamento do jato e o fluido ambiente. Nesses dispositivos, a reducao
do ruido ocorre se a taxa de mistura é acelerada ou se a velocidade do
jato de exaustdo, em relacdo a atmosfera, é reduzida (ROLLS ROYCE,
1986). Isto pode ser alcangado através da mudanca do padrdo da
exaustdo do jato, como ocorre quando utilizando bocais com chevrons.

2.6.1 Bocais com chevrons

Chevrons séo serrilhamentos ou perfis triangulares presentes na
borda do bocal de exaustdo (ver Figura 2.5) e tem sido exitosamente
empregados para aumentar a mistura de escoamentos de jatos
(BRIDGES; WERNET, 2002; CALLENDER et al., 2010) e para a
reducdo de ruido (SAIYED et al., 2000; MARTENS, 2002; HUFF,
2007) em motores turbofan modernos.

Estes dispositivos induzem vorticidade na camada cisalhante
levando & formacdo de vortices no plano de saida do bocal e
eficientemente redistribuem quantidade de movimento da corrente do
nucleo de alta velocidade para a corrente do fan de menor velocidade
(CALLENDER et al, 2010). Como resultado, em termos
aerodinamicos, tem-se mistura melhorada e reducdo do comprimento do
nicleo potencial do jato, acompanhadas de maior energia cinética
rotacional nas pequenas escalas de turbuléncia e moderacdo das grandes
escalas (GUDMUNDSSON; COLONIUS, 2007). Como as pequenas
escalas sdo geralmente associadas a geracdo de ruido de alta frequéncia
e grandes escalas, associadas a baixa frequéncia, 0 emprego de um bocal
com chevron geralmente promove aumentos de ruido em alta frequéncia
e reducbes em baixa frequéncia (BRIDGES; BROWN, 2004;
GUDMUNDSSON; COLONIUS, 2007). Adicionalmente, os chevrons
promovem a migracao das fontes sonoras para regides mais proximas ao
bocal (NIKAM; SHARMA, 2014) no que o pico de ruido é deslocado



49

para frequéncias mais elevadas. Como a atenuagdo atmosférica é mais
eficiente para as frequéncias mais elevadas, tem-se a sensagdo de que as
aeronaves equipadas com estes dispositivos sdo mais silenciosas
(JOSLIN et al., 2005; HUFF, 2007; UZUN; HUSSAINI, 2007).

Configuragao
padrdo

Figura 2.5 - Configuracéo padrdo de um bocal coaxial de um motor turbofan
moderno tipico (ao centro) e algumas configuracGes de bocais testadas (nas
laterais) em Saiyed et al. (2000).

Vérios estudos experimentais buscaram correlacionar pardmetros
geométricos da tecnologia de chevrons aos efeitos obtidos no campo
acustico e de escoamento de jatos turbulentos (SAIYED et al., 2000;
BRIDGES; WERNET, 2002; UZUN; HUSSAINI, 2007; CALLENDER
et al., 2010; TIDE; SRINIVASAN, 2010). Em um dos trabalhos mais
notaveis, Bridges e Brown (2004) realizaram um estudo paramétrico
com jatos simples, observando que a quantidade de chevrons e,
sobretudo, sua penetracdo em relagdo ao escoamento, eram 0S
parametros mais influentes sobre o ruido irradiado. Os autores notaram
gue a penetracdo do chevron aumentou o ruido de alta frequéncia, ao
passo que promoveu reducdo em baixas frequéncias, principalmente
para configuragcbes com pequena quantidade de serrilhamentos. Foi
identificado também que a quantidade de chevrons, por sua vez,
promoveu boas redugbes em baixas frequéncias sem impor grande
penalidade na regido de alta frequéncia. Ao final os autores sugerem que
configuracdes assimétricas podem ser mais benéficas em comparacédo
com as configuracdes simétricas de chevrons.
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Saiyed et al. (2000) estudaram diferentes configuragdes de
chevrons em jatos coaxiais de elevada BPR e encontraram que as
configuragbes de melhor desempenho apresentavam serrilhamentos
tanto no bocal do ndcleo quanto no bocal do fan, com redugdes acUsticas
da ordem de 2,7 dB no EPNL em comparacdo com a configuracdo de
referéncia (bocal liso) e penalidade minima no empuxo.

A tecnologia do chevron tem constantemente evoluido
juntamente com os projetos de aeronaves na busca por maior eficiéncia
aerodindmica e emissdes acusticas reduzidas. A 12 geracdo de chevrons
foi aplicada ao bocal do nlcleo para motores de baixa BPR enquanto
que a 22 geracdo equipava, além do bocal do ndcleo, também o bocal do
fan e cobria uma faixa de BPR mais elevada (HERKES et al., 2006).A
finalidade principal dos projetos da 12 e 22 gerac@es era reduzir o ruido
de jato de baixa frequéncia sem impactar o empuxo. Entretanto, essa
reducdo de ruido era frequentemente acompanhada por aumentos das
emissdes acusticas na regido de alta frequéncia. A 3* geracdo de
chevrons objetivou reduzir os aumentos de ruido em alta frequéncia ao
passo em que mantinha o beneficio aclstico em baixa frequéncia.
Atualmente, a 42 geracdo de chevrons (que se destaca pela distribuicéo
azimutal ndo-uniforme de chevrons em torno do bocal da nacela)
objetiva a reducdo do ruido de células de choque (shockcell noise), ou
ruido associado ao choque (shock-associated noise), gerado pela
interacdo das estruturas turbulentas a jusante e as células de choque
quasi-periodicas na pluma do jato (HARPER-BOURNE; FISHER,
1973), em poténcia de cruzeiro (MENGLE et al., 2006d) e leva em
consideragdo a configuracdo de instalagio do motor na aeronave
(HERKES et al. 2006).

Mengle et al. (2006d), a partir de testes de voo, mostraram que
chevrons da 4 geracdo reduzem o campo de pressdo transiente da
superficie externa da fuselagem, fornecendo até 5 dB de reducdo na
regido de baixa frequéncia para a casca externa, a jusante do bordo de
fuga da asa, e até 2 dB para o ruido interno de cabine. Os autores
sugerem que essa geometria de chevrons pode possibilitar a utilizacdo
de camadas menos espessas de revestimento acustico para a fuselagem.

Atualmente, vérias aeronaves comerciais utilizam a tecnologia do
chevron devido ao éxito obtido nesses tipos de teste (HUFF, 2007). A
Figura 2.6 mostra exemplos de configuragdes de chevrons de aeronaves
modernas, uma com distribuicdo simétrica em torno da nacela (ver
Figura 2.6a) e outra com uma configuracdo assimétrica (Figura 2.6b).
Embora significativos, os beneficios acUsticos de bocais com chevrons
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tem sido geralmente obtidos a partir de experimentos nos quais o jato €
analisado isoladamente (BRIDGES; BROWN, 2004; MENGLE et al.,
2006a). Entretanto, sabe-se que em uma configuragdo instalada (quando
0 jato esta em certa proximidade com a asa, flap, pilone, etc.), efeitos
importantes ocorrem a partir de interacdes (diretas e/ou indiretas) entre o
jato de exaustdo e estruturas da aeronave, as quais modificam o campo
sonoro resultante (ELKOBY, 2005). Os principais efeitos de instalacéo
relacionados ao jato bem como sua influéncia na assinatura de ruido sdo
abordados na proxima secéo.

_J_.llll

Figura 2.6 - ConfiguracGes de chevrons em aeronaves modernas: (a) nos bocais
do fan em um Boeing 787 e (b) nos bocais do fan e do nlcleo um Boeing 777.

Fonte: (a) http://gcp.grabcad.com/sketches/pics/253/thumb.jpg?1314539847;
(b) http://www.nasa.gov/images/content/474670main_boeing_sunrise_226x170.jpg.
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2.7 Efeitos de instalagio

Quando um motor é instalado na estrutura de uma aeronave
moderna (ver Figura 2.7), a asa e, particularmente, o flap defletido
podem estar proximos ao jato de exaustdo (KOPIEV et al., 2013),
gerando efeitos de instalacdo que podem resultar em ruido adicional
(MCLAUGHLIN, 2010; LAWRENCE, 2014).

Esses aumentos de ruido sdo visivelmente observados nos niveis
sonoros medidos em todas as posi¢Oes de certificagdo a altura do solo
(LAWRENCE, 2014) quando comparados com as emissfes acusticas
para um jato isolado (SHIVASHANKARA; BLACKNER, 1997).
Particularmente, para condi¢cBes de decolagem (ainda na condicdo
estatica), quando o motor estd em poténcia total e os flaps da asa estéo
parcialmente defletidos, a interagdo jato-flap pode tornar-se a fonte de
ruido dominante em certas configuracbes (KOPIEV et al., 2013).
Evidéncias experimentais sugerem que a presen¢a de um flap defletido
préximo ao escoamento do jato resulta em aumento de ruido de até 9 dB
em compara¢do com oS niveis para um jato isolado nas mesmas
condi¢cdes (MEAD; STRANGE, 1998).

Figura 2.7 - Detalhes da integracdo pilone-asa-flap para uma aeronave moderna
tipica de elevada razdo de passagem.
Fonte: http://airchive.com/galleries/20183.jpg.
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Analogamente, 0 escoamento do jato € consideravelmente
alterado quando interagindo também com o pilone e asa, modificando
substancialmente o padrdo sonoro da aeronave (ELKOBY, 2005).
Quando interagindo com um jato coaxial, o pilone distorce a corrente do
fan e, mais pronunciadamente, a corrente do nucleo, induzindo a
corrente penetrada para cima (HUNTER et al., 2005), modificando as
caracteristicas da pluma do jato de exaustdo (ELKOBY, 2005) e
promovendo um campo sonoro assimétrico (REJENT, 2007).
Adicionalmente, se um motor & montado acima ou abaixo de uma asa
(ver Figura 2.8), o ruido irradiado que atinge as comunidades pode ser
significativamente diferente por causa da barreira ou reflexdo
promovidas pela asa (WANG, 1980; WAY; TURNER, 1980; BERTON,
2000; MOORE; MEAD, 2003; MOORE, 2004). Essas diferengas nos
niveis de ruido, para as diferentes situacdes (motor acima ou abaixo da
asa) sdo mais evidentes para as altas frequéncias.
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Figura 2.8 - (a) Barreira e (b) Reflex&o sonora das fontes de ruido do motor
promovidas pela asa.
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Em outras palavras, todas as fontes sonoras do motor estdo
sujeitas, em algum grau, aos efeitos de voo e instalacdo, principalmente,
as fontes provenientes da parte traseira do motor (especialmente o jato
gue é uma fonte espacialmente distribuida posicionada abaixo da asa)
uma vez que estdo mais suscetiveis a interacbes com a asa e os flaps
(MCLAUGHLIN, 2010). Os efeitos de instalacdo podem surgir de
diversas interages entre 0 escoamento e superficies (ver figura 2.9) e,
de acordo com Elkoby (2005), geralmente sdo divididos em interacdo
jato-asa e interacdo jato-flap, para 0s quais quatro mecanismos
fundamentais tem sido identificados:

1. Mudancas globais induzidas pela asa e flaps no escoamento de ar
adjacente e no jato de exaustao;

2. Flutuagbes de sustentacdo/empuxo nas superficies da asa e flap
(Scrubbing);

3. Difragdo das flutuacdes de pressdo na vizinhanca dos bordos de
fuga da asa e do flap;

4. Reflexdo/Barreira do ruido de jato pelas superficies da asa e flap.

Para ilustrar a influéncia dos efeitos supracitados na assinatura de
ruido de jato, a Figura 2.10 apresenta dados para 0 caso de uma
aeronave com motores montados sob as asas na condicdo estética
(ESDU, 2002). As curvas, inferior e intermediaria, representam
respectivamente os espectros de ruido de um jato isolado e de um jato
instalado, no qual o efeito da asa sobre o escoamento é considerado. A
curva superior, por sua vez, representa a situacdo de jato instalado, mas
considerando também o efeito dos flaps sobre o escoamento do jato.
Como pode ser visto, em altas frequéncias a reflexdo sonora promovida
pelas superficies da asa e do flap contribui para elevar os niveis de ruido
em comparagd0 com 0 caso isolado, enquanto que, em baixas
frequéncias, os aumentos de ruido se devem aos efeitos de interacdo
jato-asa e jato-flap. Esses dados, portanto, evidenciam a importancia em
se prever acuradamente as modificacdes no ruido do jato devido aos
efeitos de instalagdo tendo em vista o desenvolvimento de aeronaves
mais silenciosas (THOMAS, 2003).
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Figura 2.9 - Efeitos potenciais de instalagdo. Adaptado de Blackner e Bhat (1998).
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Figura 2.10 - Efeitos de instalagéo de jato de uma aeronave com motores
montados sob as asas na condi¢do estatica. Adaptado de ESDU (2002).

Varios trabalhos recentes tem investigando efeitos de instalacéo,
contribuindo para elucidar os mecanismos de geracdo sonora e as
caracteristicas do escoamento associado (LAWRENCE et al., 2011;
BROWN, 2012; LAWRENCE, 2014; PERRINO, 2014), melhorar a
capacidade de simulagdo numérica (HUNTER; THOMAS, 2003) e
experimental (MASSEY et al., 2003) de configuracGes de jato instalado;
e desenvolver novos métodos de predicdo (HUNTER; THOMAS,
2003). Por outro lado, poucos sdo os trabalhos devotados a investigar o
efeito combinado de dispositivos que atuam no bocal de exaustdo, tais
como chevrons em conjunto com efeitos de instalacdo. Investigacdes
desse tipo sdo importantes porque, além da questdo principal relacionada
ao ruido, bocais com chevrons sdo elementos que devem ser
considerados na integracdo da aeronave. Se ndo projetados
adequadamente, 0s bocais podem impactar importantes sistemas da
aeronave, desde a montagem traseira do pilone até a estrutura da cauda
da aeronave. Além disso, em casos extremos, 0s bocais podem ampliar
as zonas perigosas de exaustdo para operacdes no solo (EARLY, 2000).
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A influéncia individual de efeitos de instalacdo
(SHIVASHANKARA,; BLACKNER, 1997; MEAD; STRANGE, 1998;
BLACKNER; BHAT, 1998; ELKOBY, 2005) e bocais com chevrons
(GUTMARK et al., 2006) sobre os campos acustico e de escoamento de
jatos turbulentos é atualmente melhor compreendida devido a
importantes trabalhos (BRIDGES; WERNET, 2002;
GUDMUNDSSON; COLONIUS, 2007; CALLENDER et al., 2010).
Porém, pouco se sabe a respeito do efeito combinado em termos
acusticos e fluidodindmicos de jatos gerados por bocais com chevrons
em estreita proximidade com uma placa plana representando uma asa,
nem tampouco as configuragdes de instalacdo mais vantajosas
acusticamente. Como j& mencionado, quando o jato interage com certas
estruturas da aeronave, fontes adicionais de ruido sdo introduzidas,
modificando a assinatura de ruido da aeronave (BLACKNER; BHAT,
1998; MEAD; STRANGE, 1998, MCLAUGHLIN, 2010;
LAWRENCE, 2014). Por outro lado, a propagacdo sonora também é
modificada e isso pode ser explorado buscando a atenuagdo dos niveis
sonoros que chegam até o observador no campo distante (THOMAS,
2003). De fato, se bem exploradas, essas interacbes podem fornecer
ganhos acusticos ainda mais expressivos (HUNTER et al., 2005) do que
aqueles obtidos separadamente somente com o uso de chevrons ou
somente através de configuragdes acusticamente favoraveis de jato, asa
e flap.

2.8 Estudos de efeitos de instalagdo com chevrons

O campo acustico préximo e o campo de escoamento adjacente
ao bocal de um motor tipicamente instalado sob a asa de uma aeronave
sdo assimétricos devido a interferéncia do pilone, da asa e a interacoes
do jato de exaustdo com os flaps (MENGLE et al., 2006a; MENGLE et
al., 2006b; MENGLE et al., 2006c¢). Partindo dessa constatacdo, pode-se
modificar as caracteristicas geométricas de certos dispositivos (tais
como chevrons e pilone, por exemplo) e de instalacdo entre o jato e
estruturas da aeronave (distancia entre o bocal e a asa, extensdo da asa,
etc.) para diminuir os efeitos de instalagdo e, por consequéncia, o ruido
de jato. Naturalmente, trata-se de um problema de alta complexidade e
0s poucos trabalhos investigando efeitos de instalagdo juntamente com
chevrons, indicam que muitas investigacbes ainda devem ser
conduzidas.

Na primeira investigacdo deste tipo, Thomas et al. (2001)
estudaram as interacfes do pilone com o escoamento de exaustdo de um



58

bocal coaxial através de simulagcdes numéricas. Tais simulagdes foram
conduzidas a partir de um cédigo estruturado que resolve as equagfes de
Navier-Stokes média Reynolds compressiveis e em regime permanente.
Os autores encontraram que, para uma configuracdo com chevrons no
bocal do ndcleo, o pilone distorcia a pluma do jato circular, destruindo o
padrdo lobulado criado pelos chevrons do nucleo. Porém, o estudo ndo
relata quaisquer efeitos resultantes no campo sonoro.

Massey e Whaite (2001), em uma continuagdo do trabalho de
Thomas et al. (2001), investigaram numericamente diferentes
configuragdes de bocal em conjunto com pilone. Eles observaram que a
insercdo do pilone em um bocal liso de corrente dupla aumenta
levemente a mistura do jato. Segundo os autores, a borda inferior do
pilone induz o jato da corrente do nlcleo para cima, transferindo assim
quantidade de movimento significativa a corrente do fan e promovendo
grande aumento da energia cinética turbulenta. Uma vez que o ruido €
funcdo da turbuléncia, esta alteracdo do escoamento seria uma provavel
fonte de ruido. Ao incluir chevrons ao bocal do nucleo na configuracdo
com pilone, foram observados niveis otimizados para valores médios e
de pico da energia cinética turbulenta e vorticidade e, portanto, segundo
0s autores, essa configuracdo é esperada ser a mais silenciosa dentre
aquelas testadas.

Martens (2002) investigou experimentalmente jatos coaxiais com
BPR igual a 5, em conjunto com um pilone e chevrons no bocal do
nacleo. O autor observou reducGes no EPNL de até 3 dB para certos
angulos de observacdo em comparacdo com o caso de referéncia (bocal
com pilone e sem chevrons). Entre as configuracdes testadas (bocal
juntamente com pilone, ora com e ora sem chevrons), foram observadas
diferencas de 1 e 2 dB nos angulos do ponto de certificacdo lateral (34°)
e de decolagem (90°), respectivamente. O autor sugeriu que beneficios
acusticos mais expressivos poderiam ser obtidos se melhor explorada a
influéncia da geometria dos chevrons, e sua instalacdo ao pilone, sobre o
ruido total irradiado.

Massey et al. (2003) conduziram investigacbes numéricas e
experimentais similares as de Thomas et al. (2001). Assim como
observado por Massey e Whaite (2001), os autores concluiram que o
efeito do pilone sobre as correntes do nlcleo e do fan contribui pouco no
aumento da mistura do jato de um bocal convencional e menos ainda
para um bocal com chevrons, sugerindo ainda que o efeito dos chevrons,
para as condi¢es testadas, se sobrepbe ao efeito do pilone. Os autores
destacam, entretanto, que para determinada configuracdo, a interacéo
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entre o jato proveniente de um bocal com chevrons, ao interagir com a
borda inferior do pilone, pode originar uma fonte potencial de ruido.

Thomas e Kinzie (2004) investigaram experimentalmente o0s
efeitos acusticos da interagdo jato-pilone para jatos coaxiais emitidos
por bocais com chevrons de moderada BPR. As medi¢cBes mostraram
que o pilone interfere no ruido irradiado e na eficiéncia dos chevrons,
dependendo da condigdo de operacdo e do escoamento resultante em
torno do pilone. Quando a configuracdo de BPR 5 é comparada com o
caso de referéncia (jato isolado e sem chevrons), a adi¢do de um pilone
juntamente com chevrons ao bocal do ndcleo, promoveu um efeito que
depende da orientacdo dos chevrons em relacdo ao pilone. Quando o
plano de vale a vale do bocal com chevrons est4 alinhado com a linha de
centro do pilone tem-se beneficio acustico de aproximadamente 0,4 dB,
ao passo que o ruido aumenta cerca de 0,4 dB quando a linha de centro
do pilone esta alinhada com o plano de pico a pico do bocal com
chevrons. Ao adicionar o pilone juntamente com chevrons do fan, os
autores observaram o cancelamento do beneficio aclstico de baixa
frequéncia promovido somente pelos chevrons do fan, sem alteracfes
significativas nas frequéncias mais elevadas. Para uma configuragéo de
BPR 8, observaram que a adicdo do pilone pouco interfere no
desempenho dos chevrons do nucleo, mas aumenta significativamente o
EPNL para o caso com chevrons no nicleo e no fan.

Mengle et al. (2006a) investigaram, a partir de modelos em
escala, o ruido de diferentes configuracfes de chevrons azimutalmente
varidveis do fan e do nucleo para bocais isolados de elevada BPR na
presenca de um pilone e em condicGes de decolagem. A configuragédo
com chevrons azimutalmente varidveis do fan e maior serrilhamento no
topo proximo ao pilone (e consequentemente maior mistura nessa
regido), em conjunto com chevrons convencionais do nicleo, apresentou
a reducdo mais expressiva de ruido. Os autores sugerem que resultados
ainda mais promissores poderiam ser obtidos a partir da otimizacéo de
pardmetros geométricos dos chevrons azimutalmente variaveis,
considerando o desempenho acustico e aerodinamico do conjunto.

Mengle et al. (2006b) analisaram os bocais do estudo supracitado
em condicdes instaladas na presenga de dispositivos de hipersustentacéo
na asa. Novamente a configuracdo de bocal do fan com chevrons
azimutalmente variaveis em combinagdo com chevrons convencionais
no ndcleo se destacou entre todos os bocais testados em termos de
reducdo de ruido. Entretanto, encontraram que o beneficio acustico para
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todos os bocais com chevrons em configuragGes instaladas € menor do
gue em configuracgdes isoladas nas condicdes de decolagem.

Em uma terceira investigagdo, Mengle et al. (2006c) buscaram
estabelecer a relacdo entre os efeitos de instalacdo e os beneficios
acusticos para configuracdes nas condi¢des de decolagem e aterrissagem
e diferentes angulos de deflexdo de flap. Eles observaram que, em
condi¢des instaladas, os bocais com chevrons, azimutalmente variaveis e
convencionais (azimutalmente uniformes), apresentaram reducgdes de
ruido de interagdo jato-flap mais expressivas quando comparados com
bocais lisos em ambas as condigdes, de aterrissagem e decolagem. As
configuragdes de chevrons azimutalmente variaveis do fan (com maior
mistura proximo ao pilone) se mostraram mais eficientes quando
comparadas com configuracfes de chevrons convencionais. O inverso
foi observado para o bocal do nicleo, com os chevrons convencionais
apresentaram melhor desempenho do que todos os chevrons
azimutalmente variaveis, na faixa de frequéncia analisada. Os autores
concluiram que, na aterrissagem, o efeito de instalagdo de ambos os
tipos de bocais com chevrons, convencionais no nicleo e no fan e
convencionais no nucleo e azimutalmente variaveis no fan, é menor (e
portanto, acusticamente mais benéfico) quando comparado ao bocal liso,
enguanto que o inverso foi observado na decolagem.

Neshitt et al. (2006) comprovaram o bom desempenho de
chevrons azimutalmente variaveis no bocal do fan, com geometrias
semelhantes aquelas testadas por Mengle et al. (2006a), com base em
resultados de ruido obtidos a partir de testes de voo. Foram levantados
dados de ruido para configuracdes de chevrons azimutalmente variaveis
bem como para a configuragdo de referéncia (bocais lisos, do fan e do
nucleo, combinados com um pilone), considerando uma aeronave de
grande porte com motores gémeos instalados sob a asa. Os resultados
dos testes de voo indicaram que os bocais com chevrons azimutalmente
variaveis no bocal do fan, em combinagdo com um pilone e chevrons
convencionais no bocal do ndcleo, promoveram razoavel reducdo de
ruido em baixas frequéncias, cerca de 2 dB no NPS (Nivel de Presséo
Sonora), sem aumentos na regido alta frequéncia durante as condigdes
de decolagem. Os autores relataram também, que nessa configuracdo
mais eficiente, raramente foi observado qualquer impacto no coeficiente
de empuxo de cruzeiro (menor do que 0,05%) ou alguma perda de
empuxo na decolagem.
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Mengle (2011) conduziu investigacGes a respeito do ruido de
interacdo jato-flap, na condiclo estdtica, para jatos coaxiais em
configuragdo fortemente acoplada com um modelo em escala de asa
com flaps e fuselagem. Eram esperados aumentos do ruido de jato
instalado no campo distante com a reducdo da altura entre a asa e o
bocal do fan ou com o aumento do &ngulo de deflexdo do flap, mas
aumentos foram observados somente para o bocal convencional. Ao
analisarem um arranjo de chevrons do fan azimutalmente variaveis,
Mengle (2011) observou um aumento de ruido muito menor em
comparagdo com o bocal convencional. Com base nesses resultados, o
autor sugeriu que distancias ainda menores entre a asa e o bocal do fan
fossem testadas, uma vez que a interacdo do jato com a superficie ndo se
mostrou importante nos niveis de ruido das configuragdes testadas.

Thomas et al. (2012) conduziram uma investigagdo experimental
extensiva sobre os efeitos de instalagdo de um motor com BPR de
aproximadamente 7 para um conceito de aeronave (Hybrid Wing Body -
HWB), na qual o motor é instalado acima da asa, focando especialmente
na eficiéncia de barreira sonora e também no efeito do pilone sobre o
ruido de jato. Os testes foram conduzidos com um bocal na escala de
4,7% (~1:21) e em pontos de ciclo lateral e de decolagem sob condicGes
estaticas e de voo progressivo. Observaram que a adi¢cdo de um pilone
ao bocal gera mudancas significativas no ruido. Em comparagdo com a
configuracdo sem pilone, houve uma reducdo no ruido de jato de até 4
dB em angulos polares mais préximos a linha de centro do jato, e um
aumento de 2 a 3 dB em angulos mais distantes do eixo do jato. Foram
testados também dois projetos avancados de chevrons azimutalmente
variaveis, sendo um deles 0 mesmo utilizado em Mengle et al. (2006a),
e 0 outro com maior penetracdo no escoamento. Os resultados
mostraram que os chevrons reduziram os niveis das fontes de baixa
frequéncia e redistribuiram as fontes de pico do jato para regides mais
préximas a saida do bocal, antecipando os aumentos de alta frequéncia e
potencializando as redugdes de ruido devido ao efeito de barreira
sonora. A melhor configuragdo foi aquela com o motor instalado a 2 Dj
(diametro do jato), do bocal do fan ao bordo de fuga, em conjunto com
chevrons de penetragdo mais agressiva no escoamento e um pilone
posicionado opostamente a asa. Esta configuracdo promoveu uma
redugdo global no ruido de jato de até 2,5 EPNLAB para a referéncia
lateral e de até 5,8 EPNLdB para a referéncia de decolagem, mas com
uma penalidade de empuxo de 4%.
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Posteriormente, Thomas et al. (2013) testaram 0 mesmo conceito
de aeronave (HWB), agora em uma escala de 6,4% (~1:15) e para BPR
de 10. O objetivo era determinar o melhor projeto de bocal para as
condicdes operacionais desse conceito de aeronave, minimizando efeitos
de instalacdo adversos a partir de componentes adicionais da estrutura
da aeronave. Para essa BPR de 10, os autores observaram que 0S
chevrons ainda promoviam o deslocamento das fontes de ruido de jato a
montante, mas ndo de forma tdo eficiente quanto para jatos de BPR
menores. Observou-se também que o efeito do pilone foi
significativamente reduzido em comparacdo com BPR menores e ndo
apresentou qualquer beneficio acustico global. A melhor configuracdo
encontrada foi aquela que apresentava bocal do fan com chevrons
azimutalmente variaveis instalados a 2,17 Dj a montante do bordo de
fuga da aeronave e chevrons uniformes no bocal do nucleo sem pilone
adicional. Essa geometria produziu reducdes no ruido de jato, quando
comparada com o caso isolado de referéncia, de até 8 dB em altas
frequéncias e em angulos a montante, e mais de 6,5 EPNdB para os
pontos de referéncia lateral e de decolagem. Os autores concluiram que
a melhor configuracdo de bocal deveria ser avaliada em testes mais
detalhados, representando outros efeitos ndo incluidos nos testes
realizados.

Kopiev et al. (2013) conduziram investigacbes teoricas e
experimentais sobre o ruido de jatos na vizinhanca de uma asa devido a
influéncia de varios pard@metros geométricos. Utilizando um modelo de
asa sem deflexdo de flap, os autores encontraram que o ruido de jato
instalado aumenta conforme a distdncia entre a asa e a camada de
mistura diminui, alcangando o valor maximo quando o jato médio colide
sobre a asa. Em comparag¢do com o caso isolado, observaram aumentos
de ruido entre 4 e 5 dB nas altas frequéncias e cerca de 10 dB nas baixas
frequéncias, dependendo do angulo de observacdo. Quando replicaram
0s experimentos, para bocais com chevrons, 0s autores observaram um
decaimento do ruido de baixa frequéncia e um aumento nas altas
frequéncias. Além disso, notaram uma diminuicdo do componente de
baixa frequéncia (ruido de interacdo jato-flap) da onda difratada
associada a esse bordo. O efeito de deflexdo do flap sobre o ruido de
interacdo jato-asa foi também estudado a partir de outro modelo em de
asa com flap defletivel, em valores fixos de angulo de ataque e distancia
ao bocal. Os resultados indicaram que o ruido aumenta com o angulo de
deflexdo do flap. Para o angulo maximo de deflexdo, houve um aumento
de 6 a 10 dB para toda a faixa de frequéncia analisada, mais
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acentuadamente em baixas frequéncias. Os autores concluiram que a
interacdo do jato coaxial com a asa altera as caracteristicas do
escoamento, em particular da camada cisalhante junto a asa.
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CAPITULO 3

BANCADA DE ENSAIOS DE JATOS DA UFSC

3.1 Bancadas para ensaios de jato: principais componentes

Em vista da necessidade crescente em predizer o ruido de jato em
condicdes cada vez mais realistas, os fabricantes de motores e aeronaves
tem conduzido testes com modelos em escala em instalagbes que
abrigam bancadas para ensaios de jato. O ambiente de teste dessas
instalacGes é utilizado para simular o campo acustico livre, necessario a
investigacdo dos mecanismos de geragdo de som por um jato.

Normalmente as bancadas consistem de uma fonte de
fornecimento de ar (um tanque de armazenamento ou um compressor),
linha de distribuicdo (valvulas, conexdes, etc.) e tratamento de ar
(secador e filtros), sistema de exaustdo (coletor do jato,
atenuador/silenciador, exaustor, etc.), uma camara de teste adjacente,
instrumentacdo para monitoramento do ambiente de teste, e sistema de
aquisicdo de dados (transdutores, calibrador, analisador de frequéncia,
etc.) (AHUJA, 2003). Para garantir um ambiente de teste adequado,
essas instalagbes devem ser capazes de gerar: (i) ar seco; (ii)
escoamentos com elevado nimero de Reynolds e (iii) niveis de
intensidade de turbuléncia compativeis agueles encontrados nos jatos de
exaustdo de aplicacbes reais (MATHEW, 2006). Além disso, €
recomendavel que essas instalacdes apresentem também frequéncia de
corte relativamente baixa e baixos niveis de ruido de fundo (DUELL et
al., 2002). Outro aspecto importante é que a bancada permita medi¢des
acusticas em angulos do arco anterior e posterior em relacdo ao bocal
(AHUJA, 2003). Naturalmente esses requisitos foram considerados na
construcdo de uma bancada experimental para ensaios aeroacusticos de
jatos do presente trabalho e sdo descritos na Secdo 3.2.

No escopo do presente trabalho foram desenvolvidas atividades
referentes & concepcdo da bancada, especificacdo de equipamentos e
sistemas de aquisicdo, operacionalizacdo da bancada e validacdo dos
dados gerados. Essas atividades foram desenvolvidas de 2012 a 2015,
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juntamente com pesquisas complementares a este tema (MAIA et al.,
2015; NETO, 2016), no ambito do projeto "Aeronave Silenciosa",
financiado por FINEP e EMBRAER.

3.2 Bancada de ensaios de jatos da UFSC: projeto e construcéo

O Laboratério de Vibragdes e Acustica (LVA) da Universidade
Federal de Santa Catarina (UFSC) abriga uma bancada experimental
para ensaios aeroacusticos de jatos (ver Figura 3.1), a qual é a primeira
bancada desse porte desenvolvida no dmbito da América Latina. A
referida bancada foi projetada inicialmente para a realizacdo de ensaios
com jatos, mas podera também ser utilizada em outras pesquisas em
aeroacustica. Sua aplicacdo atual se concentra em ensaios aeroacusticos
de modelos de bocal em escala reduzida. Apds a montagem da bancada,
experimentos foram realizados para validar as medicBGes acusticas e
fluidodindmicas, seguindo procedimentos detalhados nas Se¢des 3.5 e
3.6.

Figura 3.1 - Vista isométrica da bancada experimental recém desenvolvida no
LVA da UFSC.
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Nas secdes subsequentes, 3.2.1 a 3.3.2, é detalhada a
infraestrutura da bancada bem como os principais componentes, a
instrumentacdo para registrar as condi¢cdes do ambiente de teste e os
sistemas de aquisi¢do. As atividades referentes ao desenvolvimento e
validacdo da referida bancada, assim como as investigacGes
subsequentes conduzidas nesta tese, fazem parte do escopo do projeto
"Aeronave Silenciosa".

3.2.1 Sistema de ar comprimido

Para conduzir as investigacfes aqui propostas, € imprescindivel
fornecer ar de boa qualidade para os experimentos e para isto, a bancada
deve contar com um sistema de ar comprimido que fornega ar seco e de
maneira estavel (AHUJA, 2003). A bancada é equipada com um sistema
de ar comprimido (compressor, secador, filtros e tanque de
armazenamento) capaz de distribuir ar seco, em pressdo e temperatura
controladas. O tanque de armazenamento de 15 m® opera com pressdo
maxima de trabalho admissivel (PMTA) de até 12,5 bar e encontra-se
instalado externamente ao prédio da bancada. O ar é pressurizado por
meio de um compressor rotativo de parafuso de Unico estagio, com
vazdo de até 10,5 m*/min e pressdo méxima de trabalho de 12,8 bar.
Antes de chegar ao tanque, o ar é filtrado e desumidificado por um
secador de duas torres, modelo DHL-400, da fabricante Sullair,
utilizando o principio de adsorcdo (apresentando de 1 a 3 ppm de
umidade no volume filtrado) e, previamente, o ar ainda passa por filtros
coalescentes e de particulado sélido, que utilizam borosilicato como
meio filtrante, fornecendo ar de boa qualidade para os experimentos.

O sistema de ar comprimido da referida bancada (ver Figura 3.2)
é automatizado e dispde de duas valvulas de bloqueio de dupla acdo com
atuadores pneumaticos, uma de 2 polegadas (0,0508 m) e outra de 4
polegadas (0,1016 m) de didmetro, ambas da fabricante MGA, e uma
valvula reguladora do tipo globo, com posicionador eletropneumatico,
da fabricante Fisher. Essas valvulas sdo acionadas remotamente e estdo
dispostas de modo a evitar grandes oscilagdes de pressdo na linha
pressurizada e possibilitar diferentes alternativas para a interrup¢do no
fornecimento de ar (além da interrupcdo manual), exigidas por questfes
de seguranga.
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Figura 3.2 - Sistema de ar comprimido da bancada.

Apbs passar pela valvula reguladora, o escoamento chega ao
plenum (vaso de pressdo de menor porte, revestido internamente com
material absorvedor sonoro) onde o ruido, internamente gerado na
tubulacdo a montante da saida do sistema, é reduzido. Nesse dispositivo,
de aproximadamente 0,6 m de didmetro, a velocidade do ar é reduzida
drasticamente, assumindo-se que ali é uma regido de estagnacdo do
escoamento. Em funcdo do aumento do didmetro, o escoamento €
relaminarizado em algum grau antes de chegar a tubulacdo da secdo de
teste de 6 polegadas (0,1524 m) de didmetro, onde é novamente
acelerado e volta a se desenvolver até ser descarregado, ja no interior da
camara de teste.

A terminacdo da tubulagdo da secdo de teste permite o encaixe de
bocais de diferentes formatos. Os bocais ensaiados nesta tese s&o
baseados nas geometrias do tipo SMC (Small Metal Chevron) propostas
e utilizadas por Bridges e Brown (2004). Através de seu perfil de
contragdo (de 3:1), essas geometrias convergentes de bocal, projetadas
para operar em regimes subsonicos e ampla faixa de temperaturas, sdo
capazes de reproduzir o escoamento de jatos simples circulares com boa
representatividade (BROWN; BRIDGES, 2006). Dessa forma, 0s niveis
de intensidade de turbuléncia na saida do bocal, obtidos durante os
testes, sdo mais representativos de um jato de exaustdo real. Outras
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questdes relacionadas a fluidodinamica dos jatos gerados na bancada de
ensaios sdo exploradas na Se¢do 4.3.

Um bocal do tipo SMCO000 (ver Figura 3.3) com 2 polegadas
(0,0508 m) de diametro, foi utilizado para validar as medi¢des acusticas
da bancada, conforme discutido na Se¢éo 4.4.

Figura 3.3 - Detalhes do bocal SMCO000.

A proporc¢do (escala) entre os didmetros, do modelo reduzido de
bocal e o bocal de um motor em tamanho real, define a faixa de
frequéncia esperada para o espectro de ruido gerado. Os motores
modernos em escala real apresentam bocal de cerca de 0,508 m e ruido
associado com faixa de frequéncia indo de 20 Hz até 10 kHz (AHUJA,
2003). Portanto, para uma escala de 1:10 (no caso de um bocal de
0,0508 m de diametro), o espectro de ruido esperado é de 200 Hz a 100
kHz. Os dados obtidos para esta escala reduzida séo extrapolados para
outros diametros através do numero de Strouhal, aqui dado por,
f-D;/Uj; onde f é a frequéncia (Hz), D; é o diametro do bocal e U; € a
velocidade do jato.

A escala do bocal foi o fator critico para o projeto da cAmara
anecodica de teste da bancada por conta das restricdes de espaco interno.
Adicionalmente, a faixa de frequéncia do espectro de ruido de interesse
foi utilizada para especificar o sistema de aquisi¢do acustica e as cunhas
acusticas de revestimento da camara de teste.
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3.2.2 Camara de Teste

A camara de teste da bancada é uma sala anecédica (ver Figura
3.4), construida dentro de uma sala primaria externa desacoplada
estruturalmente, de modo a minimizar transmissao de ruido e vibragfes
provenientes do ambiente externo. O volume interno da camara é de
aproximadamente 60 m®, com 5 m de comprimento, 4,05 m de altura e
2,95 m de largura, da ponta de uma cunha a outra. As paredes de
concreto da cadmara de 0,28 m de espessura conferem bom isolamento
sonoro ao ambiente de testes, tanto que o ruido de fundo proveniente do
ambiente externo a secdo de testes pode ser negligenciado.

y L
Figura 3.4 - llustracdo da camara de teste da bancada, mostrando o arco de
microfones e o bocal SMC 000.

3.2.3 Cunhas acusticas

As cunhas acusticas revestindo a cAmara de teste sdo feitas de
espuma de melamina de células abertas, apresentam resisténcia a
chamas e a fungos, e suportam temperaturas de até 150 °C. As
dimensdes das cunhas sdo 0,2 m de altura, 0,1 m de largura e 0,3 m de
comprimento e foram instaladas alternando-se sua orientacdo em
arranjos de 3 cunhas (conforme mostra a Figura 3.4). Nesta
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configuracdo, as cunhas conferem frequéncia de corte * de
aproximadamente 400 Hz para o ambiente de teste. Mais detalhes sobre
0 procedimento de validagdo acustica da camara e a caracterizacdo da
fonte sonora jato sdo fornecidos no Capitulo 4.

As cunhas do piso da cAmara de teste sdo instaladas em placas
removiveis de compensado de cerca de 10 mm de espessura de tal forma
que, quando retiradas, permitem o acesso a diferentes regides do interior
da camara. Todas as superficies potencialmente refletoras no interior da
camara (linha de ar comprimido internamente & cAmara, suportes, etc.)
sdo revestidas com materiais absorvedores sonoros para minimizar
eventuais interferéncias nos resultados.

3.2.4 Arco de microfones

O arco de microfones utilizado nas medicfes é feito com o
auxilio de um tubo de aluminio curvado e suspenso por cabos de ago. Os
microfones sdo dispostos em uma faixa de angulos variando de 60° a
150° ao longo do arco (ver Figura 3.5), onde 180° corresponde a dire¢do
do escoamento do bocal. O raio de curvatura do arco de microfones é de
aproximadamente 2,60 m, ou usando o didmetro do jato na saida do
bocal (Dj) como referéncia, cerca de 51 Dj. Através de barras roscadas
de 10 mm de didmetro, os microfones sdo posicionados em distancias
radiais menores conservando a angulacéo original.

Segundo Ahuja (2003), testes especificos para garantir o
posicionamento correto dos microfones em relagdo ao bocal devem ser
conduzidos. Estes testes visam garantir que os microfones estejam no
campo acUstico distante®.

Ahuja (2003) recomenda que os microfones sejam posicionados
entre 45 Dj e 70 Dj em relacéo a saida do bocal, de preferéncia na maior
distancia, para que os requisitos de campo acustico distante sejam
satisfeitos e, subsequentemente, dados confiaveis possam ser obtidos.

Apesar das recomendacgdes de Ahuja (2003), as caracteristicas de
campo acustico distante e geométrico do jato, de acordo com o
procedimento realizado nesta tese, sdo observadas confiavelmente
dentro de aproximadamente 40 Dj para um jato de Mach 0,9. Entretanto,

*Frequéncia na qual o coeficiente de absorgéo sonora atinge valores proximos
de 99%.

®Regido no interior da cAmara de teste em que a lei do decaimento sonoro, de 6
dB a cada dobro da distancia, é valida.
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experimentos mostraram que a extensdo do campo acustico distante
varia conforme velocidade do jato de teste (NETO, 2016). Mais detalhes
do procedimento utilizado s&o fornecidos na Secéo 4.1.2.

90°

60°/

1500

Figura 3.5 - Detalhe do arco de microfones utilizado nos ensaios acusticos.
3.2.5 Entrada e exaustdo de ar

Para uma camara anecoica funcionar apropriadamente como uma
bancada para ensaio de jatos, aberturas devem ser feitas para permitir a
saida adequada do ar do ambiente de teste (HAHN, 2011). Para isto, a
camara de teste € equipada com um sistema de exaustdo nao forcado que
permite a retirada do ar descarregado em seu interior, através de um
coletor. No lado oposto da cdmara, uma abertura na parede auxilia no
fornecimento de ar requerido pelo entranhamento/arrastamento do jato.
Essa abertura se justifica, pois jatos de alta velocidade incorporam
grande vazdo maéssica de ar ambiente (TAM, 2004), maior inclusive do
gue a do proprio jato na saida do bocal (HAHN, 2011).

Portanto, para minimizar a formacdo de regides de recirculagéo
no interior da camara (TAM, 2004), bancadas de jato devem dispor de
meios para o fornecimento de ar requerido pelo entranhamento
(AHUJA, 2003). Para isto, tanto o coletor quanto a abertura para
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entranhamento de ar foram dimensionadas com o auxilio de simulagdes
baseadas em CFD (ALMEIDA et al., 2012). Um atenuador de ruidos,
anexo ao sistema de exaustao, impede que os elevados niveis de pressdo
sonora (NPS) gerados no ambiente de teste alcancem o ambiente
externo. Reciprocamente, o atenuador previne que ruidos externos
interfiram nos experimentos conduzidos no interior da cAmara.

Os experimentos conduzidos na bancada séo controlados por um
sistema integrado que permite 0 monitoramento e acionamento remoto
de toda a bancada. Esse sistema seré descrito na Secéo 3.2.6.

3.2.6 Funcionamento, Controle e Monitoramento da bancada

A referida bancada é controlada, acionada e monitorada a partir
de uma sala de operacdes, adjacente a cAmara de teste, utilizando um
sistema integrado, o qual permite controlar remotamente o sistema de ar
comprimido além de registrar dados do ambiente de teste (tais como
temperatura, pressdo e umidade relativa). O sistema é baseado em
equipamentos da fabricante National Instruments, selecionados
principalmente devido a elevada taxa de aquisicdo, confiabilidade e
compatibilidade com o software LabView, utilizado no desenvolvimento
do sistema. Os equipamentos compondo o referido sistema da bancada
(ver Figura 3.6) séo:

1) Chassi NI cDAQ-9184 com conexdo Ethernet de 4 slots com
médulo de entrada anal6gica NI 9203, com 8 canais de +/- 20
mA e amostragem de 200 kS/s; modulo de saida analdgica NI
9265 com 4 canais de +/- 20 mA e amostragem de 100
kS/s;médulo de saida digital a relé NI 9482 com 4 canais 30
VDC (1.5 A), 60 VDC (1 A), 250 VAC (1.5 A); e mddulo NI
9375 com 16 canais de entrada e 16 de saida digitais);

2) Controlador de montagem em rack baseado em PXI, da
fabricante National Instruments;

3) Switch de 24 portas, modelo DGS-1024D da fabricante D-
link;

4) Duas webcams Microsoft Lifecam HD-3000;

5) Conversor serial/Ethernet TCP-485 da fabricante CS
Ethernet;

6) Compressor;

7) Fonte de alimentacdo NI PS-15 de 24 VDC e 5 A;
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8) Pressostato digital modelo 444504/8311 da fabricante
Burket;

9) Termostato digital modelo 550055/8400 da fabricante
Burket;

10) Pressostato digital modelo CP 116 da fabricante Kimo
Instruments;

11) Termohigrémetro digital modelo TH 110 da fabricante Kimo
Instruments;

12) Secador;

13) Valvula de blogueio de 2";

14) Valvula Globo de 2";

15) Valvula de blogueio de 4".

Figura 3.6 - Esquema ilustrando o sistema integrado utilizado na bancada recém
desenvolvida.

Esses equipamentos atuam conjuntamente e possibilitam acionar,
monitorar e controlar valvulas da linha de ar comprimido, sensores de
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temperatura e pressdo da camara de teste e plenum, webcams de
monitoramento do ambiente de teste, compressor e secador. O sistema
de controle é operado paralelamente no mesmo PC em que as medi¢des
acusticas e fluidodinamicas sdo processadas.

As valvulas de blogueio sdo acionadas, por meio desse sistema
integrado, com tensdo de 24 V fornecida por uma fonte de alimentacéo
externa, enquanto que a valvula reguladora tem como entrada um sinal
de corrente de 4 mA a 20 mA. Os principais pardmetros para o sistema
de controle sdo os sinais de temperatura e pressao da camara de teste e
do plenum. Esses sinais servem como dados de entrada para um
software, desenvolvido em LabView pela empresa Autojun da UFSC, no
qual estd implementada uma malha de controle que atua ajustando o
percentual de abertura da valvula reguladora em funcdo dos parametros
supracitados, conferindo a velocidade desejada para o escoamento do
jato a ser investigado.

Sensores de pressdo e temperatura instalados na parte superior do
plenum monitoram as condi¢des do escoamento durante os testes. Essas
leituras sdo feitas diretamente a partir do software de controle, cujo
painel frontal é mostrado na Figura 3.7.
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Figura 3.7 - Detalhe do painel frontal do software de controle utilizado na
bancada recém desenvolvida durante os testes.

Os sinais sdo adquiridos em unidades de tensdo e corrente com
constantes de calibracdo apropriadas para serem convertidos nas
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unidades das grandezas de interesse (temperatura, pressdo, etc.). Este
processo simplifica o diagndstico de quaisquer problemas potenciais de
calibragdo ou aquisi¢do, uma vez que os sinais sdo exibidos na tela do
sistema de controle imediatamente ap6s a sua aquisicdo. Além dos
pardmetros mencionados, o software desenvolvido também calcula
outros parametros do escoamento que podem ser visualizados durante os
testes, tais como razdo de pressdo do bocal (Nozzle Pressure Ratio -
NPR), nimero de Mach acustico (M, = Uj/camp), velocidade do jato (U;)
e nimero de Mach do jato (M; = Uj/c)), através das equagOes de
escoamento isentrépico.

Por exemplo, o nimero de Mach, M, pode ser obtido da relacdo
entre a pressdo de estagnacdo no plenum, Py, e a pressdo estatica no
interior da cdmara de teste, P, de acordo com a seguinte relagdo
(KUNDU, 1990):

4

e 3 IS

sendo y a razdo de calores especificos a pressdo e volume constantes,
C . - - ,
(C—”) igual a 1,4 para o ar. O nimero de Mach, M, equivale ao nimero
v
de Mach do jato, M;.
Uma vez conhecido o nimero de Mach, M, a temperatura em

Kelvin [K] do jato na saida do bocal, T, pode ser obtida a partir de
(KUNDU, 1990):

TO y - 1
—=1 M?, 3.2
71+ () G2
em que T, é a temperatura de estagnacgdo no plenum.

De posse da temperatura do jato, € possivel calcular a velocidade
do som no interior do jato, ¢; (KUNDU, 1990):

= .,/YRT, (3.3)

em que R é a constante dos gases (no caso do ar, R = 297 m%/s°K).
Finalmente, a velocidade do jato na saida do bocal, V;, pode entdo
ser obtida (KUNDU, 1990):

!]1
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Essas expressdes foram implementadas no software de controle e
0 numero de Mach acustico é utilizado como pardmetro de referéncia
para o sistema de controle dos ensaios da bancada. O software de
controle foi otimizado para permitir maiores janelas de medi¢do, mesmo
para numeros de Mach elevados, com pequenas oscilagcbes nas
velocidades de saida em fungdo do tempo (ver Figura 3.8), necessarias
principalmente para as medic¢Ges de campo de escoamento (MATHEW,
2006). E possivel perceber que o sistema estabiliza apds cerca de 15 s
para Mach 0,5 e aproximadamente 10 s para Mach 0,9.
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Figura 3.8 - Curvas de velocidade levantadas pelo software de controle da
bancada recém desenvolvida.

3.3 Instrumentacao
3.3.1 Sistema de Aquisi¢do Fluidodindmica

As medices fluidodindmicas da referida bancada sdo conduzidas
com um sistema de anemometria de fio-quente fornecido pela empresa
Dantec Dynamics. O sistema é composto por sondas, suporte, circuito
elétrico com ponte de Wheatstone, condicionador de sinal e placa de
aquisicdo. As sondas utilizadas foram do tipo unidimensionais (modelo
55P11) com fio de tungsténio de 5 um de diametro e 1,25 mm de
comprimento. Essas sondas sdo indicadas para escoamentos em
condicdes diversas, preferencialmente para aplicagdes com ar seco, e



77

temperatura e velocidades maximas de 150 °C e 500 m/s. Informages
adicionais sobre o sistema de anemometria e a técnica de medicéo
podem ser obtidas em trabalhos anteriores similares (FROENING, 2013;
MAIA, 2015).

Para varrer diferentes regides do jato, a sonda é movimentada por
meio de uma travessa (fabricante TSI, modelo T3D), conectada a um
controlador de micropassos automatizado (fabricante ISEL, modelo
C142-4). Este controlador permite deslocamentos em 3 eixos ortogonais
(até 1010 mm na dire¢do axial, 610 mm na direcdo transversal e 610 mm
na direcdo vertical) controlados independentemente por motores de
passo. Todo o sistema é configurado no software Stream Ware, também
fornecido pela empresa Dantec Dynamics. Um esquema do sistema de
aquisicdo fluidodindamica com os elementos supracitados, e uma vista
ampliada da sondas utilizada, é fornecido na Figura 3.9.

Figura 3.9 - Esquema do sistema de aquisicéo fluidodindmica em vista
isométrica e com detalhe da sonda utilizada.

3.3.2 Sistema de Aquisicdo Acustica

Para conduzir medicBes acUsticas, a bancada dispde de um
sistema de aquisi¢do composto por um chassis PXI (plataforma baseada
em PC para sistemas de medi¢do e automagdo) modelo PXle-1082 da
fabricante National Instruments, de oito slots, sendo um deles ocupado
por uma placa de geracdo de sinais PXle-4499 com taxa de amostragem
de até 204,8 kS/s, com 16 canais analdgicos simultdneos; PC para
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aquisicao de dados via cabo de fibra 6tica, modelo NI RMC-8354, todos
da fabricante National Instruments. Além disso, empregam-se dez
microfones de 1/4" para campo livre modelo GRAS 46BE-S1 com pré-
amplificadores embarcados modelo 26 CB-S4, com faixa de frequéncia
de 4Hz a 100 kHz e faixa dindmica entre 30 dBA e 160 dBA; e um
calibrador sonoro do tipo pistonfone (114 dB em 1000 Hz), modelo 42
AB, também da fabricante GRAS.

Os dados acusticos obtidos neste trabalho foram registrados por
meio de uma rotina em LabView desenvolvida pela equipe técnica
envolvida com o projeto "Aeronave Silenciosa”. Para as medicOes,
utilizou-se um filtro passa alta (neste caso, a partir de 3 Hz) e uma taxa
de amostragem de 120 kHz. Os resultados foram entdo processados em
uma rotina escrita em Matlab, onde os dados acusticos sdo apresentados
em funcdo do nimero de Strouhal.
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CAPITULO 4

VERIFICACAO DA BANCADA DE ENSAIOS
AEROACUSTICOS DE JATOS

Etapa essencial no desenvolvimento da bancada de ensaios de
jatos é a validacdo das medices. Isto inclui identificar e analisar fontes
de erros de medicdo bem como avaliar a acuracia dos resultados
acusticos e fluidodindmicos. Nas préximas secOes sdo apresentadas as
etapas realizadas para avaliar as incertezas inerentes as medigdes
conduzidas na bancada bem como os dados gerados.

Inicialmente, descreve-se 0 procedimento para definir a
frequéncia de corte da camara de teste e, subsequentemente, a faixa
definida para analise nos experimentos. Em seguida, sdo estabelecidas a
repetibilidade das medicdes de ruido e as principais fontes de incerteza
associadas as medigdes de velocidade do escoamento. Adicionalmente,
espectros de ruido de jato no campo distante obtidos no presente
trabalho sdo comparados com dados disponiveis na literatura. Ainda,
perfis radiais de velocidade e intensidade de turbuléncia, obtidos com a
técnica de anemometria de fio-quente, sdo também comparados com
dados da literatura. Por fim, com base nos resultados das acles
supracitadas, apresentam-se 0s argumentos que validam as medigdes
realizadas na bancada.

4.1 Validacéo das medicdes acusticas

Para validar as medicBes acusticas realizadas na bancada, foi
adotada abordagem semelhante aquela utilizada por Jansson (2002) e
Hahn (2011), nos quais se utiliza a norma ISO 3745:2003 para
determinar a faixa de frequéncia em que a cdmara de teste apresenta
caracteristica de campo livre, através de medicGes de pressdo sonora. No
caso de um jato subsdnico, cujo espectro de ruido pode exceder a faixa
audivel de frequéncias (para o caso de bocais em escala), por apresentar
caracteristicas peculiares de direcionalidade (LIGHTHIL, 1952), e por
este motivo a norma supracitada néo se aplica, é necessario um método
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mais especifico. Paralelamente, esse método deveria também avaliar o
comportamento da camara para fontes com contetdo de frequéncia mais
elevado bem como a extensao da regido onde o nivel de presséo sonora
(NPS) diminui 6 dB a cada dobro da distancia. Dessa forma, foi
utilizada metodologia similar aquela adotada por Hahn (2011) e consiste
em tomar leituras do NPS em funcéo da frequéncia, utilizando-se o jato
como fonte sonora, em diferentes regifes da camara de teste,
conservando-se a direcdo dos pontos de medicdo conforme se afasta
gradativamente do bocal. Portanto, somente ap0s a realizagdo destas
etapas € que uma bancada podera ser utilizada de forma confiavel para a
obtencdo de dados acurados.

4.1.1 Caracterizagdo acustica da cdmara de teste

A funcdo da camara anecoica € eliminar (ou minimizar a niveis
aceitaveis) a parcela refletida de energia sonora, originalmente emitida
por uma fonte (JANSSON, 2002). Se a parcela de energia refletida é
pequena, tal que a condi¢do de campo livre seja aproximada, 0 NPS
decaira de acordo com a lei de decaimento sonoro®. A norma 1SO 3745
(2003) fornece os procedimentos recomendados para a qualificacdo de
uma camara anecoica. Um dos requisitos é que o NPS, medido no
interior da cémara, decaia proporcionalmente com o aumento da
distdncia em relagdo a fonte, com as seguintes tolerancias para trés
diferentes faixas de frequéncias: + 1,5 dB para frequéncias menores ou
iguais a 630 Hz; + 1,0 dB para frequéncias entre 800 Hz e 5 kHz; e +
1,5 dB para frequéncias maiores ou iguais a 6,3 kHz. Para que a cAmara
seja considerada validada, essas tolerdncias devem ser satisfeitas para
qualquer localizagdo maior do que um quarto do comprimento de onda
baseado na frequéncia de corte desejada, em relagdo a ponta das cunhas
e a partir de 0,5 m da fonte sonora (ISO 3745, 2003). Ainda de acordo
com a norma ISO 3745: 2003, a fonte sonora a ser utilizada no
procedimento de validagdo deve cumprir com requisitos de
omnidirecionalidade, fonte compacta, estabilidade e intensidade dos
niveis sonoros gerados. A fonte utilizada para tal procedimento foi
concebida por Portela (2005) e algumas de suas caracteristicas séo
fornecidas na Figura 4.1.

® Lei que estabelece decaimento de 6 dB no nivel de pressdo sonora a cada
dobro da distancia em relagdo a uma fonte sonora considerando-se propagacéao
esférica em campo livre.
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Descricao da fonte Dodecaedro
Poténcia RMS 300 W
Impedancia Nominal 53Q
Dxan.lctro 035m
aproximado
Peso 8kg
Faixa de frequéncia 80 Hz — 20 kHz
Sensibilidade média 87dB

Figura 4.1 - Caracteristicas técnicas da fonte sonora dodecaédrica utilizada no
procedimento de validagéo acUstica da cAmara de teste.

Foram conduzidas medicfes de NPS a partir de aproximadamente
0,6 m até 1,4 m do centro geométrico da fonte, com incrementos de 0,1
m, para 0s cantos superiores da camara e direcdo vertical, conforme
esquema fornecido na Figura 4.2. A fonte sonora foi posicionada
aproximadamente no centro geométrico da camara a cerca de 1,3 m das
espumas do piso (menor distancia). Os microfones, calibrador e sistema
de aquisicdo utilizados foram os mesmos descritos na Secdo 3.2.2
juntamente com um analisador PULSE, da fabricante B&K, para gerar
os sinais a serem registrados. Ruido rosa’ foi gerado através da fonte
dodecaédrica, enquanto os microfones registravam 0s niveis sonoros
durante janelas de medicdo de 15 s. O registro e andlise dos dados foram
feitos em bandas de tercos de oitava, de 100 Hz a 12,5 kHz. Por
precaucdo, durante esta e todas as outras medi¢des, todas as superficies
potencialmente refletoras (linha de ar comprimido internamente a
camara, suportes, etc.) foram revestidas com materiais absorvedores
sonoros a fim de evitar problemas relacionados a reflexdo sonora e
assim, contaminacao dos resultados.

"Ruido cuja densidade espectral de poténcia é proporcional ao inverso da
frequéncia.



82

[ 54m |
Vista 1
Lateral | | H

50m

4,05m

v\/\/
§

, 54m |

H Vista H
H || Superior H

5.0m

Centro
Geométrico

Coletor do
Jato

t g —
Abertura para i
entranhamento
de ar H

 ——  — 11 -

Figura 4.2 - Esquema da vista lateral (no topo) e superior (ao fundo) durante a
validagdo acustica da camara de teste.

A Figura 4.3 mostra os resultados da medicdo realizada na
direcdo 2 para as frequéncias de 250 Hz a 500 Hz, em bandas de tergos
de oitava. A linha com marcadores em preto indica os niveis de presséo
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sonora (NPS) medidos em funcédo da distancia, enquanto que as linhas,
vermelha e verde, indicam, respectivamente, os limites superior e
inferior, obtidos por adicionar as tolerancias aos niveis tedricos de
decaimento sonoro.
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Figura 4.3 - NPS medidos para as frequéncias de 250 Hz, 315 Hz, 400 Hz e 500
Hz considerando a diregdo 2.

E possivel perceber que para 250 Hz e 315 Hz o NPS apresenta
comportamento muito instvel, apresentando aumentos quando deveria
apresentar decaimento. Para a frequéncia de 400 Hz um comportamento
mais estavel é observado e o NPS passa a apresentar um decaimento
continuo e a respeitar as tolerancias estabelecidas para todos os demais
pontos de medicdo. Para a frequéncia de 500 Hz, o comportamento do
NPS ¢ ainda mais estavel, e essa tendéncia ¢ mantida com o aumento da
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frequéncia. Portanto, 400 Hz foi estabelecida como frequéncia de corte
para esta direcdo. Comportamento similar é observado para 0s
microfones das demais dire¢des analisadas, sendo que as frequéncias de
corte estabelecidas para as diregdes foram as seguintes: direcdo 1, 315
Hz; direcdo 3, 315 Hz; direcdo 4, 315 Hz; e direcdo 5, 315 Hz. As
curvas de decaimento para frequéncias mais elevadas e para os demais
microfones sdo apresentadas no Apéndice A deste trabalho. Portanto, a
frequéncia de corte para a cdmara de teste como um todo, ficou
estabelecida em 400 Hz.

4.1.2 Avaliacéo do campo acustico distante para a fonte sonora jato

As flutuagdes de pressdo capturadas fora da camada cisalhante de
um jato em um campo livre podem ser divididas em flutuacbes de
campo préximo e de campo distante. No campo préximo (regido que se
estende até as camadas cisalhantes do jato) as flutuacfes de pressdo séo
uma combinacdo de oscilagdes hidrodinamicas e acusticas (HAHN,
2011). Conforme se propagam radialmente para fora do jato, as
flutuagdes de pressdo alcancam o campo distante, regido na qual seguem
a lei do decaimento sonoro.

Para determinar a extensdo radial da regido em que a lei do
decaimento sonoro é valida para a fonte sonora jato, um teste
semelhante aquele proposto por Hahn (2011) foi conduzido. Com este
objetivo, um microfone foi utilizado na dire¢do do angulo de 90° (ver
Figura 4.4), suspenso por um cabo de nylon e posicionado
suficientemente distante das cunhas e bocal. Medi¢6es do NPS foram
realizadas a partir de aproximadamente 0,70 m (~14 Dj) do bocal até
2,20 m (~44 Dj), com incrementos de 0,1 m (~2 Dj). Para realizar este
procedimento, foi utilizado um jato de Mach 0,9 e adotada uma
toleréncia de +1,0 dB para todas as bandas de frequéncias em tercos de
oitava, de 400 Hz (imposta pelas caracteristicas anecdicas da camara)
até 40 kHz, por conta de limitacdes da fonte e sistema de aquisicdo
acustica (NETO, 2016). Os valores da tolerancia foram adicionados ao
NPS registrado na localizagdo mais afastada do bocal (cerca de 44 Dj),
assumindo-se que neste ponto ja se estd em campo distante para
estabelecer os limites superior (linha vermelha) e inferior (linha verde).
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Figura 4.4 - Esquema ilustrando o posicionamento do microfone durante a
determinagdo da extensdo do campo acustico distante para a fonte sonora jato.

Os valores de NPS medidos (linha azul) foram entéo extrapolados
para regides mais proximas ao bocal de forma que fosse identificada a
menor distancia na qual os niveis medidos caissem dentro dos limites
estabelecidos e preservassem essa tendéncia com o0 aumento da
frequéncia. Os resultados mostrados a seguir mostram que 0s niveis
sonoros passam a apresentar decaimento de 6 dB a cada dobro da
distancia a partir de aproximadamente 40 Dj, para a frequéncia de 400
Hz (ver Figura 4.5) considerando a tolerancia adotada. E importante
mencionar que a extensdo da regido de campo distante pode variar de
acordo com o numero de Mach do jato utilizado no teste (NETO, 2016)
e também conforme a tolerancia adotada (HAHN, 2011). No caso, se
fosse utilizada uma tolerancia de + 0,5 dB, 0s niveis sonoros seguiriam
a lei do decaimento apenas a partir de 42 Dj, considerando a frequéncia
de 400 Hz. Os resultados para as demais frequéncias mostram que 0s
valores NPS apresentam comportamento semelhante conforme se
aumenta a frequéncia e sdo apresentados no Apéndice B deste trabalho.
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Figura 4.5 - NPS medidos em 400 Hz (a) e 500 Hz (b) para o microfone de 90°.

Dessa forma, € assumida a distancia de 40 Dj como afastamento
minimo para se posicionar os microfones em medicdes. E importante
mencionar que para este teste foi utilizado um bocal de 2 polegadas
(0,0508 m). Portanto, para bocais menores, a posicdo dos microfones
seguramente satisfaria os requisitos supracitados. Para bocais maiores,
entretanto, este procedimento devera ser realizado novamente (AHUJA,
2003), investigando o efeito de diferentes pardmetros da bancada, tais
como area do coletor do jato, fornecimento de ar de entranhamento
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apropriado para 0 jato, vazdo massica maxima do sistema de ar
comprimido, etc.

Uma vez estabelecidas a extensdo radial do campo acustico
distante da cdmara de teste para o jato como fonte sonora, e a
localizagdo recomendada para o posicionamento do arco de microfones,
€ recomendavel analisar a repetibilidade dos dados acusticos e
fluidodindmicos considerando as principais fontes de incerteza inerentes
aos experimentos. Esta andlise é descrita na Secéo 4.2.

4.2 Fontes de incerteza, Repetibilidade dos dados e Faixa de
frequéncia de anélise

Esta secdo apresenta o procedimento para avaliar as principais
fontes de erro sobre os resultados das medicGes. As medi¢des acusticas
sdo verificadas por meio de dois métodos, conforme procedimentos
descritos por Brown e Bridges (2006). No primeiro deles € feita uma
andlise direta das fontes primarias de erro com base nas especificacfes
dos fabricantes dos equipamentos utilizados no sistema de aquisicéao,
considerando o pior cenario possivel. No segundo método, dados de
diferentes campanhas de teste, mas com as mesmas condigdes
operacionais e bocal, sdo analisados para se estabelecer a incerteza das
medigBes. Por outro lado, a repetibilidade das medic6es fluidodindmicas
¢ analisada com base na incerteza expandida das principais fontes de
erro, conforme método descrito por Jorgensen (2002).

4.2.1 Principais fontes de incertezas das medic8es acusticas

Para avaliar a acuracia das medicdes acUsticas, sdo consideradas
trés fontes de incertezas: (i) sistema de medicdo acustica, (ii) variacdo
das condicfes climéticas e (iii) estabilidade de controle da bancada.
Embora outras fontes possam também inserir erros as medicGes, estas
ndo sdo aqui consideradas, pois sdo de importancia secundaria e mais
dificeis de mensurar, tais como erros de posicionamento dos microfones
(orientagdo angular e distdncia ao bocal), erros do sistema de aquisi¢cdo
acustica (procedimento de realizacdo de médias dos dados espectrais
pelo software de aquisicdo), erros introduzidos pelo cabeamento e
conexdes, etc. (CALLENDER, 2004; BROWN; BRIDGES, 2006).

A primeira das fontes de incerteza considerada é relacionada a
calibracdo dos microfones. O calibrador utilizado trabalha com um nivel
sonoro de calibragdo de 114 dB, com precisdo de + 0,2 dB, em 1000 Hz
(£0,2%). A segunda fonte de incerteza se refere as variacbes das
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condi¢des atmosféricas auferidas durante 0s experimentos. Esta
incerteza é pequena, da ordem de 0,1 dB para a maior parte do espectro
de ruido, dada a pequena variacdo das condi¢es do ambiente durante os
testes acusticos, impactando somente frequéncias muito elevadas (acima
de 40 kHz). Segundo os resultados obtidos por Shields e Bass (1977), a
atenuacdo sonora alcanca valores prdximos de 1 dB a cada metro, a
partir da frequéncia de 40 kHz a pressdo ambiente, a 21° C e 60% de
umidade relativa, condicdes atmosféricas semelhantes aquelas
encontradas durante os testes documentados nesta tese. A terceira fonte
de incerteza é inerente as condi¢des do escoamento de jato. Durante os
experimentos acusticos, variacdes na velocidade do jato em relacdo ao
valor nominal definido para o teste foram menores do que 2% (< 6 m/s)
para Mach 0,5, apresentando valores ainda menores com o aumento da
velocidade. Esta variacdo insere uma incerteza de aproximadamente
0,61 dB, de acordo com a Lei da oitava poténcia (LIGHTHIL, 1954) que
estabelece que a poténcia sonora de um jato é proporcional
aproximadamente a oitava poténcia de sua velocidade. Somando as
incertezas supracitadas tem-se o valor acumulado de 0,91 dB para o pior
cenario de incerteza.

Complementarmente, varias campanhas de teste foram realizadas
para estabelecer a repetitividade das medicfes acusticas sob diferentes
condigdes climéaticas do ambiente de teste. Dados de NPS para um jato
de Mach 0,9 medidos em diferentes periodos do ano séo apresentados na
Figura 4.6.

E possivel observar, de acordo com a Figura 4.8, que os NPS
medidos variam na frequéncia de pico (entre St = 1,152 e St = 1,451)
dentro de aproximadamente 0,6 dB. Esta boa precisdo também é
observada para as demais regides do espectro, exceto para aquelas mais
baixas (St < 0,1), em que o comportamento anecéico da camara se
aproxima do limite em que a condicdo de campo livre é valida e o ruido
de jato parece apresentar alguma contaminacao devida a fontes de ruido
espurias a montante do bocal (NETO, 2016). Portanto, a faixa de
repetibilidade para os espectros de bandas de terco de oitava fica
estabelecida com o valor de 0,6 dB.
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4.2.2 Faixa de frequéncia de analise dos dados

Os fenbmenos que se deseja investigar sdo observados nos
extremos opostos da faixa de frequéncia: interagdo jato-superficie em
baixa frequéncia e reflexdo (ou barreira) sonora em alta frequéncia
(ESDU, 2002). Neste ponto, fica clara a importancia de se definir a faixa
de frequéncia das medigdes antes de se comparar com dados de outras
instalacGes visando a validacdo dos resultados.

Dados de instalacbes com modelos similares de bocal em escala
mostram que a frequéncia de corte superior dos experimentos é limitada
principalmente por dois aspectos: i) particularidades do sistema de
aquisicdo (com espectros de ruido apresentando energia acustica
consideravel até 75 kHz) (BROWN; BRIDGES, 2006; TINNEY et al.,
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2004; JANSSON, 2002); ii) nimeros de Reynolds alcancados pelos
modelos de bocal em escala.

Considerando o sistema de aquisicdo e as configuragdes
utilizadas na presente investigacdo, sabe-se que as diferencas entre um
sinal emitido e medido sdo da ordem de 0,3 dB em 50 kHz (NETO,
2016). Portanto, a faixa de frequéncia de analise definida para os
experimentos aqui realizados foi definida entre 400 Hz (imposta pelas
propriedades anecbicas da camara e em funcdo de indicios de
contaminacdo para frequéncias menores) a 40 kHz (imposta pelas
limitagOes do sistema de aquisicao e pela fonte sonora jato).

4.2.3 Principais fontes de erro das medi¢des fluidodindmicas

A repetibilidade dos dados fluidodinamicos é aqui avaliada por
meio de medicBes feitas com anemdmetro de fio-quente que, segundo
Jorgensen (2002), sdo influenciadas por varios fatores: (i) efeitos
relacionados ao escoamento (variagBes de temperatura e densidade); (ii)
variacbes na pressdo e temperatura do ambiente de teste; (iii)
composi¢do do fluido; (iv) contaminagdo da sonda por particulado
solido, robustez e orientacdo do sensor; (v) calibragdo do sistema.

Para os testes aqui realizados, pode-se afirmar que a composicéo
do fluido de operacdo (ar) permaneceu praticamente inalterada e nédo
houve contaminacdo da sonda durante 0s experimentos, principalmente
em razdo da eficiéncia do sistema de tratamento do ar. Assim, ignoram-
se as incertezas associadas a estes dois fatores. As fontes de erros aqui
analisadas sdo relacionadas a variagfes de temperatura do jato bem
como variagdes de pressdo e temperatura do ambiente de teste, placa de
conversdo de dados, orientacdo do sensor quando imerso no jato e
calibracdo do sistema. A contribuicdo de cada fonte de incerteza é
calculada individualmente e entdo contabilizadas em um dnico
parametro, denominado incerteza expandida relativa total, Ut
revelando a incerteza associada as medic6es para um nivel de confianca
determinado (JORGENSEN, 2002). Esta metodologia foi empregada
por Froening (2013) e Maia (2015), que abordaram também outras
fontes de incerteza.

4.2.4 Incerteza associada a calibracdo do sistema

A anemometria de fio-quente é uma técnica de medicao indireta
baseada na transferéncia de calor de um elemento de detecgéo (sonda) e
por este motivo é muito sensivel a variacdes das condi¢des do ambiente
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de teste (BRUUN, 1995). Entre o processo de calibragdo e os testes em
si, a sonda experimenta sensiveis diferencas de temperatura e pressao.
Para se quantificar a incerteza padrédo associada a calibragdo (variagdes
das condi¢bes ambiente e precisdo do calibrador), considera-se o erro
como estocastico com uma distribuicdo normal (JORGENSEN, 2002),
cuja magnitude pode ser expressa pela seguinte expressao:

1
U(Ucalibrag:ﬁo) = mSTDV(Ucalibrador (%)) (4-1)

em que STDV (U,qiiprador (%)) € @ incerteza do calibrador, dada por

STDV(Ucalibrador(%)) = iacal((yo) + beg (4.2)

sendo a.,;(%) a incerteza padréo relativa ao instrumento de calibracéo
utilizado e b, a contribuicdo associada ao instrumento. Para o
calibrador utilizado nos testes aqui conduzidos sdo recomendados
Acq1(%) = 1% e bcal = 0,02 m/s (JORGENSEN, 2002).

4.2.5 Incerteza associada a resolucdo da placa de conversdo dos dados

Embora o sistema de aquisicao fluidodinamica apresente taxa de
aquisicdo elevada (em torno de 200 kHz), entre a leitura e
armazenamento dos dados ha varias etapas de condicionamento do sinal
(amplificacdo, filtragem, conversdo, etc.) que conferem pequenos
atrasos e perdas de informacdo, e novamente incertezas sao inseridas aos
experimentos. A incerteza relacionada a placa de conversdo dos dados
apresenta distribuicdo quadratica e é dada por

1 1E,,dU

U(Uresolugdo) = ﬁﬁz_nﬁ (4-3)

em que E,p, é a tensdo de entrada da placa em volts; n é a resolucdo da
. ) . . au
placa em bits; U € a velocidade medida em cada ponto e 5 €0

coeficiente angular da curva de calibracdo inversa (JORGENSEN,
2002). Para a placa de conversao utilizada nos testes, tem-se que n = 16
e EAD = 10 V.
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4.2.6 Incertezas referentes a temperatura do jato e a pressdo e
temperatura na cAmara de teste

Mesmo com o controle dos jatos dos experimentos, sdo comuns
variacOes de temperatura (ver Figura 4.7) conforme a pressdo do tanque
de armazenamento diminui. Para as medi¢des fluidodindmicas deste
trabalho, foram registradas variacdes de até 3° C para medicdes de cerca
de 100 s de duracdo. Portanto, é importante aplicar correcdes para
quantificar corretamente a incerteza associada a variacao de temperatura
do jato. Essa incerteza é estocastica com distribuicdo retangular, e pode
Ser expressa por

u(u )= L1 - (A U= + 1)0'5 (4.4)
temperatura) — _\/g U (Tw _ Tﬂuldo) Al B

em que T, é a temperatura do sensor; T4, € a temperatura do fluido

no qual a sonda esta imersa; U é a velocidade medida; A e A,sdo

constantes que, para medi¢cBes com uma sonda simples, assumem o0s
valores, A = 1,396 e B = 0,895 (JORGENSEN, 2002).
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Figura 4.7 - Variacdo da temperatura do jato em funcéo do tempo para um teste
tipico com um jato de Mach 0,5.

Adicionalmente, variagcdes na temperatura e pressdao do ambiente
de teste também inserem incerteza as medic6es. Com base no histérico
das condigBes no ambiente de teste, observaram-se variagBes em torno
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de 0,006 bar para a pressdo (Figura 4.8a) e menos de 0,5 °C para a
temperatura (Figura 4.8b), durante as medigdes.
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Figura 4.8 - Variacdo da (a) pressao e (b) temperatura do ambiente de teste em
fungéo do tempo para um teste tipico com um jato de Mach 0,5.

A umidade relativa variou em menos de 0,5% e foi descartada na
avaliacdo da incerteza. Assim, a incerteza associada as variacdes de
temperatura do ambiente de teste é obtida de,
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1 AT

U(U,r) = 5773 (4.5)

enguanto que a incerteza, devido as variacfes de pressdo, € avaliada por

1 P
U(U,p) = —(1 — L) 4.6
( p,P) \/§ Pamb + AP ( )

4.2.7 Incerteza associada ao alinhamento da sonda

Quando investiga-se 0 campo de velocidades de escoamentos
diversos com a técnica de anemometria de fio-quente, o alinhamento do
sensor em relagcdo ao eixo principal do escoamento depende muitas
vezes de conferéncia visual, o que frequentemente leva a
desalinhamentos e, entdo, a incerteza de medicdo. Essa incerteza é
considerada estocastica com uma distribuicdo quadrada dada pela
seguinte expressao:

1
U(Ugtinnamento) = ﬁ (1 — cosp) (4.7)

Normalmente, €é aceitdvel posicionar o anemémetro com
desalinhamento de até A = 1° (JORGENSEN, 2002).

4.2.8 Incerteza expandida relativa total

Ap6s quantificar as incertezas supracitadas, pode-se agrupa-las e
obter a incerteza expandida relativa total, através da Eq. (4.8).

Ugcotay = 2] Y 1t ent)? (48)

sendo u(y.,;) a contribuicdo da incerteza de cada fator y,,;
considerado, expressas por

U(Vent) = yLS (%) (4.9)

ent kent

em que S = 0Yen:/0x.n: € 0 fator de sensibilidade e k., € um fator
gue depende da variancia de entrada (Gaussiana, retangular, etc.). Vérias
aplicacdes praticas sdo melhor representadas por uma distribuicdo de
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erro Gaussiana. Assumindo-se uma distribuicdo desse tipo, com
infinitos graus de liberdade, um intervalo de 95% de confianca é
alcancado para k;= 2 (JORGENSEN, 2002).

A Tabela 4.1 apresenta um valor de incerteza total expandida
tipica para as medig¢des aqui conduzidas com anemdmetro de fio-quente,
contabilizando as incertezas supracitadas. Adicionalmente, tem sido
mostrado que a incerteza total expandida associada as medicdes é maior
para regifes mais afastadas do jato (FROENING, 2013; MAIA, 2015) e
gue a técnica de anemometria de fio-quente apresenta maior limitacdo
para nimeros de Mach mais elevados (PROENCA, 2013), implicando
em maior erro associado as medicdes.

Tabela 4.1 - Contribuigdes de incerteza dos fatores considerados e incerteza
total expandida das medic6es fluidodinamicas.

o Valores | Valores
Fonte de Variaveis . o Fator Incerteza
. tipicos tipicos . )
incerteza de entrada kene | padrao relativa
Xent YVent
1 11
AX; Axi E Ayi 2 Eﬁ Ayl-
Calibrador AU g 1% 0,02 2 0,01
x E 10 volts
Resolugéo Ao _ 0,00047 | +3 0,00027
da placa n 16 bits
Alinhamento 0 10 0,00015 | 3 0,000087
do sensor
VariagOes de
temperatura AT 3°C 0,039 V3 0,022
)
Variagdes de .
temperatura AT 0,5°C 0,002 V3 0,00115
&)
VariacOes de AP 0,002 bar | 0,00013 | 3 0,000076
pressao

2
Incerteza expandida: Ugoary = 2 /Z (%%Ayem) =0,04839 =4,8%

@ VariagBes de temperatura referentes ao fluido de operagéo

@ Variaces de temperatura referentes ao ambiente de teste
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4.3 Verificacdo dos dados fluidodindmicos através de comparacdes
com dados da literatura

Quando investiga-se jatos, 0 campo acustico que se deseja
caracterizar é produzido por um escoamento turbulento (ANDERSSON,
2003). Se este escoamento ndo for apropriadamente reproduzido em
termos aerodinamicos, isso pode interferir nos dados acusticos
(ZAMAN, 2011). De acordo com Viswanathan (2004) divergéncias nos
dados de ruido, da ordem de 2 a 3 dB, tem sido relatadas para diferentes
instalacfes (industriais e académicas) em testes para a mesma condi¢do
operacional. As possiveis causas para as diferencas mencionadas,
segundo o autor, estdo relacionadas a questdes tais como fatores
geométricos do bocal testado, fontes esplrias de ruido geradas a
montante da secdo de teste, efeitos de nimero de Reynolds ®,
caracteristicas da camara e bancada, etc. (ZAMAN, 2011). Nesta Secdo,
medigBes sdo conduzidas e comparadas com dados fluidodindmicos
obtidos por outras instalagdes de ensaios de jatos.

4.3.1 Perfis de velocidade e niveis de intensidade de turbuléncia

Em um jato livre, a regido de maior interesse para investigacoes
aeroacusticas se concentra nos primeiros 20 Dj (BRIDGES; WERNET,
2010). Tem sido demonstrado, através de extenso banco de dados
experimentais de Bridges e Wernet (2010), que as propriedades
turbulentas do campo de escoamento de jatos, dentro da regido
mencionada (até 20 Dj), seguem uma lei de escalabilidade universal e
esta caracteristica foi utilizada para verificar a qualidade dos dados
fluidodindmicos obtidos neste trabalho. A fim de realizar ensaios de
jatos sob condicbes consistentes na saida do bocal, em termos de
intensidade de turbuléncia e uniformidade dos perfis (radiais e axiais) de
velocidade, foram realizadas medigdes através da técnica de
anemometria de fio quente ao longo do jato, cujos resultados séo
mostrados na Figura 4.9. Estas medi¢des se justificam, pois tem sido
demonstrado que em bocais com raz8es de contragdo muito elevadas, o

8No interior de bocais de didmetro muito pequeno, a camada limite se desenvolve de
forma instdvel e ndo se desenvolve completamente para uma camada limite
turbulenta, produzindo um espectro de ruido com caracteristicas tonais.
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escoamento experimenta o fendmeno da separacdo ° (MUNDAY:;
JACOB, 2001) na entrada da contracdo e, para o0 extremo oposto, 0
desenvolvimento da camada limite ocorre inadequadamente (TINNEY
et al., 2004).

A Figura 4.9, cujos dados experimentais foram fornecidos por
Maia et al. (2015), apresenta resultados de velocidade e de intensidade
de turbuléncia obtidos em x/Dj = 4. Esses dados sdo comparados com 0s
dados de Bridges e Wernet (2010), para 0 mesmo modelo de bocal e
condicdo operacional. Percebe-se que os resultados deste trabalho no
que diz respeito aos perfis de velocidade (ver Figura 4.9a) concordam
muito bem com os dados de Bridges e Wernet (2010) e, embora 0s
niveis de intensidade de turbuléncia (ver Figura 4.9b) estejam um pouco
abaixo dos valores esperados, essas diferencas ndo comprometem 0s
dados de ruido, como sera visto mais a frente na Secdo 4.4. As
diferencas nos dados de intensidade de turbuléncia em partes se devem a
limitacGes inerentes a anemometria de fio quente (JORGENSEN, 2002;
MAIA et al., 2015) e também ao fato de que Brown e Bridges (2006)
forcaram a transicdo da camada limite para obter maiores niveis de
intensidade de turbuléncia ao utilizarem um elemento de alta rugosidade
préximo a saida do bocal, o que ndo foi utilizado nas medicdes
realizadas neste trabalho.

® Ocorre quando os gradientes adversos de pressio atuam na camada limite de um
fluido inicialmente laminar fazendo-o se separar da fronteira com a parede,
prejudicando a transicdo ao regime turbulento (MUNDAY; JACOB, 2001).
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Figura 4.9 - Comparacéo entre os perfis de velocidade (a) e de intensidade de
turbuléncia (b) obtidos experimentalmente e dados publicados por Bridges e
Wernet (2010) em x/Dj = 4; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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4.4 Avaliagdo da qualidade dos dados acusticos
4.4.1 Curvas de NPS e OASPL

Para avaliar a qualidade dos dados acusticos, os resultados de
nivel de pressdo sonora (NPS) e nivel global de pressao sonora (Overall
Sound Pressure Level - OASPL) obtidos para o bocal SMC 000 foram
comparados com os dados de Brown e Bridges (2006) para 0s mesmos
angulos e condicdes operacionais. As medigdes foram realizadas a 44 Dj
do centro do bocal e os dados foram corrigidos para 100 Dj. A taxa de
amostragem utilizada foi de 120 kHz, utilizando-se janelas de medicéao
de 8 s. Os dados foram levantados para a faixa entre 500 Hz e 40 kHz
sem aplicar correcdo para atenuacdo atmosférica. E importante
mencionar que os dados foram obtidos com os microfones sem as grades
de protecdo, pois para frequéncias acima de 20 kHz, estas interferem na
resposta de direcionalidade dos microfones, gerando espectros de ruido
com forma plana até 100 kHz (JANSSON, 2002; VISWANATHAN,
2003). As Figuras 4.11 e 4.12 apresentam resultados de NPS em bandas
de 1/3 de oitava em funcdo da frequéncia, respectivamente, para
diferentes nimeros de Mach (0,5 a 0,9) para o microfone posicionado a
90° (Figura 4.11), e para vérios angulos de observacdo considerando um
jato com nimero de Mach igual a 0,9 (Figura 4.12).

Como pode ser visto nas Figuras 4.11 e 4.12, os dados obtidos
neste trabalho apresentam boa concordancia com os dados de Brown e
Bridges (2006), apresentando diferencas dentro de 1 dB na faixa de
frequéncia analisada para a maioria dos espectros. E importante ressaltar
gue espectros de ruido obtidos em diferentes bancadas dificilmente
seriam iguais, devido a variabilidades inerentes a condicbes
operacionais, ambientes de teste e instrumentacdo utilizada, como
indicado por Bridges et al. (2014). Concordancia satisfatéria também é
observada na Figura 4.13 entre resultados de nivel global de pressdo
sonora (OASPL), para as mesmas condi¢Bes operacionais, modelo de
bocal e angulos polares da Figura 4.12.

Portanto, as comparagBes entre 0s resultados obtidos
experimentalmente e dados da literatura para situagdes semelhantes
demonstram que a bancada desenvolvida é adequada para investigagdes
de ruido de jatos, na faixa de frequéncia de analise aqui definida (400
Hz a 40 kHz).
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CAPITULO 5

ANALISE DOS RESULTADOS

Este capitulo busca estabelecer comparagfes entre os resultados
de PSD'(Power Spectral Density) obtidos no presente trabalho e dados
disponiveis na literatura para os bocais SMC 000 e SMC 006. As dez
condi¢des de teste (CT) investigadas abrangem ensaios de jato isolado e
instalado, na faixa de velocidades correspondendo a numeros de Mach
de 0,5 a 0,9. Cinco das condicGes de teste sdo utilizadas como casos de
validacdo dos resultados para a condicdo de jato isolado, enquanto que
casos da condicdo instalada sdo validados através de dados para a CT1
em um conjunto variado de configuracfes de superficies representando
uma asa. Na sequéncia, 0s resultados de diversas configuragdes testadas
sdo discutidos, identificando-se aquelas acusticamente mais vantajosas.
Finalmente, os efeitos de instalacdo sdo quantificados através de um
estudo paramétrico.

5.1 Condigdes de Teste

Para as investigagdes deste trabalho, foram definidas condi¢Bes
de teste (CT) tendo como referéncia 0s experimentos conduzidos por
Brown (2014). A Tabela 5.1 fornece informacGes sobre as geometrias de
bocal (ver Figura 5.1) e as condi¢des operacionais (RPB - Razdo de
Pressdo do Bocal; RT - Razdo de Temperatura; M, - Nimero de Mach
acustico; M; - Numero de Mach do jato) testadas para a condigéo
isolada. Como pode ser observado, as diferentes condicfes de teste séo
identificadas com CT's de 1 a 10, sendo os cinco primeiros, referentes
ao bocal SMC 000 e os demais, ao bocal SMC 006. Essa notacdo €
também utilizada na Tabela 5.2, referente aos testes na condicao
instalada, para os quais variou-se a distancia vertical entre a linha do

A densidade espectral de poténcia fornece a distribuicéo de energia de um sinal no
dominio da frequéncia.
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labio do bocal e a superficie (h/D;), e a distancia axial da saida do bocal
ao bordo de fuga da superficie (avango da superficie = X, /D).

A Figura 5.2 mostra o sistema de coordenadas adotado, no qual
as coordenadas X, y e z sdo normalizadas pelo diametro do jato. Este
sistema de coordenadas € utilizado para ilustrar os resultados
apresentados nas seces seguintes e tem a sua origem localizada no
plano de saida do bocal, com a direcdo positiva do eixo x apontando na
direcdo principal do jato, o eixo y paralelo a superficie da placa e o eixo
z, normal a superficie da placa.

Tabela 5.1 - Condigdes de teste, bocais testados e condi¢Ges operacionais nas
investigacOes com jato isolado.

RPB RT M, Mj
CT 1 Bocal | P | (TTame) | (Ufeams) | (UF)
1 SMC 000 1,200 0,988 0,5 0,516
2 SMC 000 1,301 0,966 0,6 0,625
3 SMC 000 1,452 0,875 0,7 0,749
4 SMC 000 1,633 0,913 0,8 0,867
5 SMC 000 1,855 0,891 0,9 0,983
6 SMC 006 1,202 0,916 0,5 0,519
7 SMC 006 1,304 0,938 0,6 0,627
8 SMC 006 1,439 0,904 0,7 0,739
9 SMC 006 1,619 0,866 0,8 0,858
10 | SMC 006 1,858 0,8324 0,9 0,984

Figura 5.1 - Bocais ensaiados: SMC 000 (a esquerda) e SMC 006 (a direita).
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Tabela 5.2 - Condigdes de testes para investigaces com jato instalado.

Avanco da Distancia vertical da superficie a linha do
superficie I4bio do bocal cT
XJ/D;j h/D;
0,65 2,0; 3,0; 4,0; 6,0 1al10
1,35 2,0; 3,0; 4,0; 6,0 1al10
2,0 2,0; 3,0;4,0; 6,0 1al0
4,0 2,0; 3,0;4,0; 6,0 1al0
6,0 2,0; 3,0;4,0; 6,0 1al0
8,0 2,0; 3,0;4,0; 6,0 1a10
10,0 2,0;3,0;4,0; 6,0 1a10
12,0 2,0;3,0;4,0; 6,0 1a10
14,5 0,0;0,5;1,0 1a10
21 0,0;0,5;1,0 1a10

As placas, compondo a superficie utilizada para os testes de jato
instalado, sdo feitas de aluminio e apresentam cerca de 0,0127 m de
espessura, com um chanfro de 45° em uma das extremidades do
conjunto, para melhor capturar o efeito de difracdo promovido pelo
bordo de fuga (MILLER, 2014). A superficie tem extenséo total de 21,6
Dj na direcdo axial e 30 Dj na direcdo transversal. Para 0s ensaios
acusticos, a superficie foi posicionada acima do bocal, centralizada em
relacdo a linha de centro do jato, para investigar 0 campo Sonoro
"protegido™” com medi¢des do microfone polar a 90° cuja referéncia
azimutal é y = 0° (ver Figura 5.2), onde os efeitos de propagacéo
sonora podem ser desprezados. A Figura 5.3 traz detalhes do
posicionamento da superficie em relacdo ao bocal liso durante os testes.

A caracterizagdo do campo sonoro protegido se justifica pelas
seguintes razdes:

» Fidelidade fisica, uma vez que o efeito de bordo de fuga sobre
0 campo sonoro protegido é preponderante (DA SILVA et al.,
2015). No campo sonoro refletido, as ondas sonoras associadas
a interacdo do jato com o bordo de fuga precisam cruzar o
escoamento antes de alcancar os microfones, e informacéao
sobre o conteudo de frequéncia ou nivel de ruido pode ser
perdida em razdo dos efeitos de blogueio (MOORE; MEAD,
2003; MOORE, 2004; LAWRENCE, 2014);
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= Comportamentos semelhantes em baixas frequéncias, dos
campos sonoros refletido e protegido (LAWRENCE, 2014);

= Avaliar efeitos de instalacdo de estratégias atuais baseadas
na integracdo entre o motor e estruturas da aeronave que
propbem mudancas no projeto de aeronaves, como por
exemplo, a instalagdo dos motores acima das asas (ELKOBY,
2005);

» Limitacdes referentes a montagem da bancada.

Os testes fluidodindmicos ficaram restritos aquelas configuragdes
gue apresentaram as alteracfes mais substanciais nos espectros de ruido
guando comparados com os dados de um jato isolado, de modo a buscar
correlacionar as modificagBes no campo de escoamento com aquelas no
campo acustico distante. Devido a restricbes da bancada, para as
medicBes com o sistema de anemometria de fio-quente, a placa foi
posicionada verticalmente (ver Figura 5.4), mas sem alterar a posicdo
relativa entre o bocal e placa, em fungdo da simetria do escoamento. A
placa foi alinhada perpendicularmente ao plano de vale a vale do bocal
serrilhado, conforme mostrado na Figura 5.4.

V=

Vista lateral

Linha do labio
= )ﬂ: X/D;

Figura 5.2 - Sistema de coordenadas e nomenclatura utilizada para os testes de
jato instalado.
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Figura 5.3 - Posicionamento da superficie em relagdo ao bocal liso (SMC000)
durante os testes de caracterizacdo do campo acustico (protegido).

Figura 5.4 - Posicionamento da superficie durante os testes fluidodindmicos
com o bocal serrilhado (SMCO006). Alinhamento da superficie com o plano que
liga vale a vale do bocal serrilhado.
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As CT's escolhidas para serem investigadas para a condi¢do de
jato isolado (CT's de 1 a 10) tiveram os seguintes objetivos: (i) avaliar o
efeito dos chevrons sobre o ruido, em diferentes nimeros de Mach (0,5
a 0,9); (ii) gerar dados adicionais para validacdo de resultados de
simulagBes numéricas, dos campos acustico e de escoamento, e de
métodos semi-empiricos/analiticos de predicdo de ruido de jato. A faixa
de nimeros de Mach se justifica porque é bem conhecido que os
beneficios acusticos dos chevrons sdo mais significativos em
velocidades mais elevadas (CALLENDER, 2006; NIKAM; SHARMA,
2014) e porque poucos trabalhos fornecem dados de ruido de bocais
com chevrons em condigdes diferentes de Mach 0,9.

Os objetivos para os ensaios de jato instalado sdo: (i) avaliar o
efeito sobre o ruido do avanco e da distancia vertical da superficie em
relacdo aos bocais e (ii) avaliar o efeitos dos chevrons sobre o ruido
considerando a interacdo jato-superficie. Algumas investigacfes foram
conduzidas com velocidade reduzida (Mach 0,5), de modo que fosse
acentuado 0 efelto do ruido de bordo de fuga (proporcional a valores
entre UJ e U}%). E conhecido que em veloudades mais elevadas, o ruido
devido a turbuléncia (proporcional a U; ®) sobrepuja o ruido de bordo de
fuga (BRIDGES, 2014). Assim, alteracfes no ruido de bordo de fuga,
devido as variagOes de posicdo entre as superficies e bocal, poderiam
ndo ser observadas em velocidades elevadas.

A Figura 5.5 mostra esquematicamente as posicdes de superficie
adotadas nos testes de jato instalado. Os dados foram obtidos para cada
combinacdo de distancia vertical e axial de superficie, permutando os
bocais com e sem chevrons, para nimeros de Mach de 0,5 a 0,9, em
incrementos de 0,1 Mach, resultando em um total de 380 configuragdes.
E importante mencionar que todos os testes realizados nesta tese
consideraram jatos simples em condic¢do estatica, isto é, sem corrente de
voo (flight stream). As medi¢Bes foram conduzidas com a placa
posicionada a pelo menos 4,5 Dj a montante da saida do bocal para
evitar efeitos de bordo de ataque. Exceto para aquelas configuragBes em
que a placa estava muito proxima do bocal (h/D; <1) essa distancia foi
de 0,6 Dj a montante, porém, ndo foram observados efeitos de bordo de
ataque. Os resultados acUsticos, obtidos ao se variar a posicdo da
superficie representando a asa em relacdo aos diferentes bocais, foram
comparados com aqueles de um jato isolado, com base nos valores de
PSD obtidos em uma resolucéo espectral de 10 Hz, e entdo convertidos
em bandas de 1/12 de oitava em func¢do do nimero de Strouhal para fins
de comparacdo com dados da literatura. Esses resultados foram obtidos
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a 44 Dj e corrigidos para 100 Dj, sem aplicar corre¢do para atenuacdo
atmosférica. O objetivo em se utilizar uma discretizacdo maior em
frequéncia € o de rastrear o pico de ruido e compreender seu
comportamento em diferentes configuragdes, inclusive naquelas em que
0 bocal serrilhado € testado. A Secdo 5.3 traz os resultados acusticos e
fluidodinamicos de jatos isolados para os bocais SMC 000 e SMC 006.

R
Xs/Dj = 21,0
B TSRO
Xs/Dj = 14,5
SRT
Xs/Dj= 12,0
A
Xs/Dj = 10,0
D LT,
Xs/Dj = 8.0
ST,
Xs/Dj = 6.0
IR .
Xs/Dj = 4.0
Xs/Dj =2.0
Xs/Dj = 1.35
X+/Dj = 0,65

w 1.0
2,0
3.0
1,0
6.0

WDj

Figura 5.5 - Configuraces de superficie-bocal testadas.

5.2 Jatos Isolados

5.2.1 Campo Fluidodinamico

A fim de ilustrar e explicar as diferengas observadas no campo de
escoamento em termos de niveis de intensidade de turbuléncia (u'/U;) e
de velocidade (U/U;), sdo utilizados dados de Maia et al. (2015),
obtidos com anemémetro de fio-quente em diferentes secdes
transversais ao longo do jato (1 < x/D; < 7) com numero de Mach 0,5
e 0s bocais SMC 000 e SMC 006. Iniciando a analise com os perfis de
velocidade para o bocal SMC 000 (ver Figura 5.6a), observa-se a
simetria do jato, ou seja, as camadas cisalhantes se desenvolvem de
forma simétrica na direcdo longitudinal. Os niveis de intensidade de
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turbuléncia (ver Figura 5.6b) crescem conforme o jato se desenvolve e
alcancam valores maximos entre 4 <x/D;<8, onde ocorre o encontro das
camadas cisalhantes (FISHER et al., 1998).

Para o bocal SMC 006, varrendo planos de vale a vale do bocal
serrilhado, observa-se a mesma simetria para os perfis de velocidade
(ver Figura 5.7a), entretanto com gradientes de velocidade mais suaves,
indicando abertura consideravelmente maior e camada de mistura mais
espessa, devido a presenca de chevrons.

Analisando-se agora os dados da Figura 5.7b, observa-se
aumentos nos niveis dos picos de intensidade de turbuléncia para os
primeiros dois diametros (cerca de 38% em x/D; = 1 e 20% em x/D; =
2), em relacdo ao bocal SMC 000, indicando também uma camada de
mistura mais espessa em todas as se¢Bes analisadas.

Ainda, com base nos dados de velocidade, é possivel determinar a
abertura dos jatos através da evolucdo da espessura da camada de
mistura ao longo do eixo axial, dada por

8 =ro9—T01, (5.1

Onde 19 € 151 S0 as posicOes radiais nas quais a velocidade
média correspondem respectivamente a 90% e 10% da velocidade do
jato na linha de centro. A abertura dos jatos sdo determinadas a partir do
coeficiente angular das curvas de espessura da camada de mistura.

De acordo com a Figura 5.8, nota-se que o angulo de abertura
inicial para o bocal liso levemente diminui com o aumento do nimero
de Mach enquanto que o inverso é observado para o bocal serrilhado.
Este fato ajuda a explicar a maior eficiéncia de reducdo de ruido dos
chevrons com o aumento do nimero de Mach, pois uma maior abertura,
considerando esses dispositivos, estd associada a maior mistura e
gradientes de velocidade mais suaves e, entdo, menor ruido. Embora isto
seja aplicavel aos chevrons, maior mistura ndo necessariamente resulta
em menor ruido quando considerando outros dispositivos de supressdo
de ruido (KROTHAPALLI et al., 1993).
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Figura 5.6 - (a) Perfis radiais de velocidade e (b) niveis de turbuléncia obtidos
para 1 <x/Dj< 7. Mach 0,5 e bocal SMC 000. Dados de Maia et al. (2015).
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Figura 5.7 - (a) Perfis radiais de velocidade e (b) niveis de turbuléncia obtidos
para 1 <x/Dj< 7. Mach 0,5 e bocal SMC 006. Dados de Maia et al. (2015).



113

1.5 . . . . ‘ ‘
: : : — Mach 0.5 (SMC 000)
- - - Mach 0.5 (SMC 006)
— Mach 0.7 (SMC 000)
0.7 (

1.25

5/Dj

0.5

x/Dj
Figura 5.8 - Evolucdo da espessura da camada de mistura ao longo do jato para
0s bocais SMC 000 e SMC 006 para Mach 0,5¢0,7.

5.2.2 Ruido no campo distante

A Figura 5.9 apresenta resultados de PSD (Power Spectral
Density) convertidos em bandas de 1/12 de oitava em funcdo do nimero
de Strouhal corrigidos para 100 Dj, considerando jatos isolados
emitidos com os bocais SMC 000 e SMC 006, dados referentes ao
microfone polar de 90° Observa-se claramente que o efeito dos
chevrons é reduzir o ruido na regido de baixas frequéncias (St<1) e
promover aumentos (indesejaveis) em altas frequéncias (St > 1),
conforme também observado por Saiyed et al. (2000). Este efeito fica
mais acentuado com o aumento do nimero de Mach, para a faixa de
velocidades e frequéncias analisadas, e esta diretamente relacionado
com a abertura promovido pelos bocais. Dados de nivel de presséo
sonora (NPS) para as mesmas condi¢des da Figura 5.10 serdo utilizados
como base de comparacdo para as configuragdes de jato instalado, a fim
de identificar as reducfes ou acréscimos no ruido, em termos de ANPS,
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variacdo do nivel de pressdo sonora das configuragdes instaladas em
comparagdo com 0s respectivos casos isolados, em funcéo do nimero de
Strouhal, devido aos efeitos de barreira sonora e interacdo jato-
superficie. Adicionalmente, as configuracdes mais promissoras
acusticamente serdo identificadas em termos de AOASPL, variacdo do
nivel global de presséo sonora.
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Figura 5.9 - Comparacéo entre resultados de PSD obtidos para os bocais SMC
000 e SMC 006 referentes ao microfone de 90°; nimeros de Mach de 0,5a 0,9

PSD [dB] 1/12 de oitava corrigida para 100 Dj

5.3 Jatos Instalados

Capturar o efeito de diferentes configuragdes de instalagdo sobre
0s campos acustico e de escoamento é essencial para a predi¢do acurada
do ruido de jato instalado (SMITH; MILLER, 2013). Por exemplo,
diminuir a distancia vertical entre o bocal e as superficies nos testes com
modelos em escala, significa explorar indiretamente configuracGes em
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que ter-se-ia distancias menores entre o jato e a asa/sistemas de flaps.
Em termos préticos, isto significa aumentar a distncia ao solo
(LAWRENCE, 2014) da aeronave e reduzir o arrasto do conjunto
nacela-pilone-asa (DAGGETT et al., 2003; BATTISTIN, 2013).

Em contrapartida, um maior acoplamento entre motor e as
estruturas da aeronave, dependendo da configuracdo, pode promover
aumentos locais de energia cinética turbulenta associada a grandes
escalas e, consequentemente, maior ruido de interagdo jato-superficie
(BROWN; WERNET, 2014). Além disso, um contato mais efetivo entre
0 jato de exaustdo aquecido com as estruturas da aeronave pode também
induzir fadiga térmica (GROVER, 1966) as estruturas atingidas pelo
jato. Adicionalmente, de modo a evitar alguns efeitos de interferéncia
aerodinamica, a instalacdo da nacela em relacdo a asa em aplicacbes
reais deve ser feita de forma a atender alguns objetivos: (i) evitar a
superposi¢do de velocidades induzidas (da fuselagem, da prdpria nacela,
e de nacelas vizinhas) e assim, aumento de arrasto; (ii) prevenir a
ocorréncia prematura de velocidades locais supersonicas; (iii) minimizar
danos estruturais a asa, devido a falhas ou quebras das pas da turbina;
entre outros (BATTISTIN, 2013). Neste ponto, fica evidente a
importancia de se buscar o melhor compromisso entre os fatores
supracitados na definigéo de configuragdes de instalacdo para o projeto e
aplicacBes reais de aeronaves. As investigagdes desta tese foram
conduzidas buscando identificar as compensagdes mais vantajosas em
termos acusticos.

5.3.1 Resultados acusticos de campo distante para o bocal SMC 000:
casos de validacdo

Resultados de PSD de banda estreita (10 Hz) em funcdo do
nimero de Strouhal obtidos para condi¢bes de jato instalado e bocal
SMC 000 foram convertidos para bandas de 1/12 de oitava e
comparados com dados fornecidos por Brown (2014) (ver Figura 5.10)
para testes semelhantes, referentes ao microfone polar de 90°. Os
resultados comparados foram obtidos para Mach 0,5 e avangco de
superficie tal que X;/D; = 6. Entretanto, devido a restri¢des da bancada,
os dados de validacdo deste trabalho foram obtidos para distancia
vertical h/D; = 2. Os resultados de Brown (2014) ndo foram obtidos
para a posicdo h/D; = 2 e, por este motivo, duas posi¢des em torno
dessa foram empregadas para efeito de comparagdo: h/D; = 1,6 e 2,5.
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Apesar dessa dificuldade na comparacdo direta entre as medicdes,
percebe-se boa concordancia entre os resultados de PSD.
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Figura 5.10 - Comparacéo entre resultados de PSD obtidos para Mach 0,5 e
avanco de superficie X;/D; = 6; dados obtidos neste trabalho parah/D; =2 e

dados publicados por Brown (2014) para h/D; = [1,6; 2,5]).

Os resultados discutidos a seguir, no geral, correspondem as
condi¢des de Mach 0,5 e Mach 0,9, uma vez que para as demais
velocidades investigadas (Mach 0,6, 0,7 e 0,8), foram observados
comportamentos intermediérios, isto é, os valores de PSD variaram
proporcionalmente dentro da faixa de velocidades mencionada. Os testes
foram divididos em duas etapas. A primeira delas considerando
configuragdes de instalacdo fracamente integradas, onde a distancia
vertical entre a linha do labio do bocal e a superficie era tal que h/D; >
2 e 0 avanco de superficie era tal que 0,65 < X;/D; <12. A segunda
etapa entdo considerou configuragdes de instalagdo fortemente
integradas, onde h/D; < 1 e avancos de superficie 14,5 < X;/D; < 21.
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5.4 Configuragdes de jato instalado fracamente integradas

5.4.1 Efeitos do numero de Mach e posi¢do da superficie para o bocal
SMC 000

Para o bocal SMC 000 foi observada a mesma tendéncia para as
configuragGes testadas nesta etapa (0,65 < X;/D; <12 e 2< h/D; <6)
em relacdo a condicdo isolada: aumento de ruido em baixas frequéncias
e reducdo em altas frequéncias, seja pelo aumento do avanco da
superficie e mantida fixa a distancia vertical, ou com a reducdo da
distancia vertical mantendo fixo o avan¢o da superficie. Por questdes de
praticidade, somente os resultados mais relevantes serdo aqui discutidos.
Resultados adicionais referentes aos testes com configuracfes de fraca
integracdo podem ser vistos no Apéndice C deste trabalho. A Figura
5.11 compara os resultados de uma determinada condicdo instalada
(Xs/D; =8 e h/D; =2) com os dados de casos isolados para diferentes
velocidades (numeros de Mach 0,5, 0,7 e 0,9), considerando o bocal
SMC 000. Todos os resultados aqui mostrados correspondem ao
microfone polar de 90°. Observa-se para a menor velocidade analisada
(Mach 0,5), que os aumentos na regido de baixa frequéncia (associados
a interacdo jato-superficie) sdo mais acentuados em magnitude, porém
em uma faixa mais estreita de frequéncias em comparagdo com a
respectiva condigdo isolada. Por outro lado, para a velocidade mais
elevada (Mach 0,9) os acréscimos em baixas frequéncias ocorrem em
uma faixa mais ampla de frequéncias, porém, em menor magnitude.

A explicacdo do observado na Figura 5.11 estd relacionada a
dependéncia das fontes sonoras dominantes com a velocidade do jato,
em cada situacdo. Na condigdo isolada, o0s niveis sonoros estdo
associados a mistura turbulenta, caracterizada por fontes do tipo
guadrupolo. A intensidade sonora destas fontes é proporcional a oitava
poténcia do jato (LIGHTHILL, 1952). J& na condi¢do instalada, quando
uma superficie estd proxima ao jato, fontes sonoras do tipo dipolo
passam a ser dominantes e sua intensidade sonora pode variar com
valores entre a quinta e a sexta poténcia da velocidade do jato,
dependendo da geometria do bordo de fuga (CRIGHTON et al., 1992).
Isto é, quanto mais agudo for o angulo do bordo de fuga, maior sera a
intensidade sonora das fontes a ele associadas. Estes aumentos de ruido,
em relacdo as respectivas condicOes isoladas, ficam mais evidentes em
nimero de Mach reduzido, pois na condicdo instalada a intensidade
sonora das fontes (dipolares) dominantes varia por um fator menor com
a velocidade do jato. A medida que a velocidade é aumentada, a
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intensidade sonora das fontes quadrupolares aumenta em uma proporgéo
maior do que aquela das fontes dipolares, devido sua forte dependéncia
da velocidade do jato. Nesta condigdo operacional, as fontes dipolares e
quadrupolares apresentam intensidades sonoras comparaveis.

: © | Xs/Dj =8 e h/Dj = 2 (SMC 000)|

PSD [dB] em 1/12 oitavas para diferentes Machs

10 10° 10*
st (£.Dj/Vj)
= = = |solado (Mach 0.5)  ieimee [solado (Mach 0.7)  sievvns Isolado (Mach 0.9)

== Instalado (Mach 0.5) « =zg=: Instalado (Mach 0.7) « =—#=Instalado (Mach 0.9)
Figura 5.11 - Comparacéo entre resultados de PSD obtidos para diferentes
numeros de Mach na condigéo instalada X;/D; = 8 e h/D; = 2 e 0s respectivos
casos isolados para o0 bocal SMC 000. Dados ajustados para um unico gréfico.

Sdo apresentados a seguir resultados de PSD em funcdo do
nimero de Strouhal obtidos para configuracdes de instalacdo em que se
manteve a distancia vertical (h/D;) fixa enquanto variou-se o avango de
superficie. Os dados correspondem aos valores registrados pelo
microfone de 90°. Os resultados sdo apresentados inicialmente para
Mach 0,5 e bocal SMC 000 na configuracdo de instalagdo com distancia
vertical h/D; = 2 e os avangos de superficie X;/D; = [0,65; 4; 8; 12]
(ver Figura 5.12).
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De acordo com a Figura 5.12a, para 0 avango de superficie de
Xs/Dj = 4, sdo observados aumentos dos niveis de ruido em baixas
frequéncias, em relacdo a condicéo isolada, que se devem em partes ao
espalhamento  sonoro  promovido pela superficie (FFOWCS
WILLIAMS; HALL, 1970) e a difracdo sonora das flutuacdes de
pressdo na vizinhanga do bordo de fuga da superficie (HEAD; FISHER,
1976; ELKOBY, 2005). Enquanto que as reducdes de ruido em altas
frequéncias, se devem ao efeito de barreira sonora (ou sombra acustica)
promovido pela superficie (BERTON, 2000). A Figura 5.12b mostra
dados de ruido, para as mesmas configuracdes da Figura 5.12a, porém,
em termos de variagdo do nivel de pressdo sonora, ANPS, em bandas de
1/3 de oitava em funcdo do nimero de Strouhal. Com base nos
resultados de ANPS é possivel determinar reducdes ou acréscimos de
ruido das configuracGes testadas, em relacdo as respectivas condi¢des
isoladas, bem como a faixa de Strouhal em que ocorrem. Valores
negativos de A NPS indicam reducfes de ruido em comparacdo a
condicdo isolada e valores positivos indicam acréscimos de ruido.

De acordo com a Figura 5.12b, observam-se acréscimos de ruido
(de cerca de 10 dB) em Mach 05 (para X;/D; = 8) em relacdo a
condicdo isolada, na banda de menor frequéncia dos espectros de ruido.
No extremo oposto, sdo obtidos cerca de 18 dB de reducdo de ruido
(com Xs/D;j =12) na banda de maior frequéncia, devido ao efeito de
barreira sonora. Comportamento semelhante é observado para as
mesmas configuracBes de instalacdo operadas a Mach 0,9 (ver Figura
5.13a), no que sdo observadas reducGes de ruido nas frequéncias mais
elevadas do espectro (de até cerca de 15 dB para o avango de Xs/D; =
12) e aumentos de ruido em baixas frequéncias de cerca de 5 dB em
relacdo ao respectivo caso isolado, no limite inferior dos espectros (ver
Figura 5.13b).

Ainda, os aumentos de ruido em baixas frequéncias, considerando
as configuragOes testadas nesta etapa, ocorreram somente na distancia
vertical de h/D; = 2. Para as maiores distancias verticais testadas
(3 <h/D; < 6), ndo foram observados aumentos de ruido ao longo de
toda a faixa de Strouhal analisada (0,1 < St < 11). Deve ser observado
que a pluma do jato ndo interage com a placa mesmo na condicdo
h/D; = 2. Isto significa que a superficie promove alteragdes no campo
sonoro sem interagir diretamente com o campo hidrodindmico proéximo
do jato, conforme indicado por Curle (1955). Estas observacdes sao
consistentes com os resultados de Cavalieri et al. (2012) e Brown e
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Wernet (2014). Observa-se ainda que 0s aumentos de ruido em relagéo a
condicdo isolada ocorrem a partir de St < 0,3 para Mach 0,5 (cerca de
11 dB no limite inferior do espectro, ver Figura 5.12b) e a partir de St <
0,5 para Mach 0,9 (cerca de 5 dB no limite inferior do espectro, ver
Figura 5.13b). Nestes valores de Strouhal, os comprimentos de onda das
fontes sonoras, apresentam elevada eficiéncia de difragdo e contribuem
para aumentar os niveis de ruido. Para valores maiores de Strouhal, e
entdo menores comprimentos de onda, a superficie apresenta maior
eficiéncia enquanto barreira sonora e sdo observadas redugdes de ruido,
em relacdo aos respectivos casos isolados, de até 18 dB no limite
superior do espectro para Mach 0,5 (ver Figura 5.12b) e de cerca de 15
dB para Mach 0,9 (ver Figura 5.13b). Quando esta analise é feita para
um avanco de superficie maior (Xs/D; = 12) e mesma distancia vertical
(h/Dj = 2), verificam-se aumentos de ruido mais significativos que
aqueles para o avango de Xs/D; = 4, em relagdo ao caso isolado, para
ambas as velocidades, Mach 0,5 e 0,9. O espalhamento acustico pela
superficie ¢ intensificado em razdo da interacdo da pluma do jato com o
bordo de fuga, promovendo efeitos de redirecionamento do jato e
curvatura de linhas de corrente (SMITH; CARPENTER, 1995) que
elevam os niveis de intensidade de turbuléncia e entéo os niveis de ruido
no campo distante (LUBERT, 2015).

A Figura 5.14 ilustra os efeitos ocorrendo entre a superficie e o
jato gerado com o bocal SMC 000 em diferentes configuracfes e
condi¢des operacionais. Em resumo, para avangos de superficie
intermediarios (tais como Xs/D; = 4), a presenca da superficie altera a
radiacdo sonora sem modificar o campo de escoamento do jato,
considerando velocidades entre Mach 0,5 a 0,9 (ver Figuras 5.18a e
5.18b). Essa alteracdo se reflete em aumentos de ruido em baixas
frequéncias, principalmente devido ao espalhamento e difracdo sonora
promovidos pela superficie, e tornam-se mais evidentes com a reducdo
do nimero de Mach, como ja explicado anteriormente, devido a
dependéncia das fontes sonoras dominantes com a velocidade do jato
em cada caso. Para maiores avangos de superficie (tais como X,/D; =
12) e mesma distancia vertical (h/D; = 2) (ver Figuras 5.18c e 5.18d) a
superficie interage com a pluma do jato, criando efeitos de
redirecionamento do jato que, além do espalhamento e difragdo sonora,
também contribuem para elevar os niveis de ruido no campo distante.
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Figura 5.12 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com

h/D; = 2 e X,/D; = [0,65; 4; 8; 12]; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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Figura 5.13 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com
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Figura 5.14 - llustragdo da influéncia da superficie sobre os campos sonoro e de
escoamento do jato.
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5.4.2 Efeitos do nimero de Mach e posicéo da superficie para o bocal
SMC 006

Os resultados apresentados a seguir séo referentes ao bocal SMC
006 para as mesmas condigdes operacionais e configuragdes
anteriormente testadas para o bocal SMC 000 (0,65 < X;/D; <12 e 2
< h/D; < 6), novamente dados para o microfone polar de 90°. As
Figuras 5.15a e 5.16a apresentam resultados de PSD obtidos com
h/D; = 2, e avancos de superficie Xs/D; = [0,65; 4; 8; 12] para Mach
0,5 e Mach 0,9, respectivamente. Enquanto que as Figuras 5.15b e 5.16b
trazem o0s dados de ruido em termos de ANPS para as mesmas
configuragdes das Figuras 5.15a e 5.16a, respectivamente. Observa-se,
tanto na Figura 5.15a quanto na Figura 5,16a, tendéncias semelhantes
aquelas observadas para o bocal liso: aumentos de ruido em baixas
frequéncias e redugdo em altas frequéncias. A diferenca é que o0s
aumentos de ruido em baixas frequéncias sdo menores e ocorrem em
uma faixa de Strouhal mais estreita para o bocal serrilhado. Isto se
explica porque os chevrons atuam reduzindo a energia acustica em
frequéncias com elevada eficiéncia de difracdo, reduzindo os aumentos
de ruido, devidos ao espalhamento e difracdo sonora promovidos pela
placa.

No extremo oposto da faixa de Strouhal, as reducgdes de ruido, em
razdo do efeito de barreira sonora, em relacdo aos respectivos casos
isolados, sdo maiores para 0 bocal serrilhado do que para o bocal liso,
22 dB (ver Figura 5.15b) contra 18 dB (ver Figura 5.12a) para Mach 0,5
e Xs/Dj = 12. Para Mach 0,9 e X;/D; =12, as redugdes sdo de 22 dB
para o bocal serrilhado (ver Figura 5.16b) contra 15 dB para o bocal liso
(Figura 5.13b). Como explicado anteriormente no capitulo 2, o bocal
SMC 006 aumenta a energia cinética rotacional das pequenas escalas de
turbuléncia (ruido de alta frequéncia) e reduz a energia das grandes
escalas (ruido de baixa frequéncia), promovendo também um
deslocamento das fontes de ruido dominantes para regibes mais
préximas a saida do bocal (NIKAM; SHARMA, 2014). Desta forma, a
superficie torna-se uma barreira sonora de maior eficiéncia para as
fontes sonoras do escoamento gerado pelo bocal serrilhado do que para
aquelas fontes do escoamento gerado pelo bocal liso. Isto significa dizer
gue é possivel obter maior reducdo de ruido em altas frequéncias para o
bocal serrilhado em comparacdo com o bocal liso, utilizando-se o
mesmo avanco de superficie ou, ainda, obter 0 a mesma reducdo de
ruido com um avanco de superficie menor.
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Figura 5.15 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com

h/D; = 2 e X,/D; = [0,65; 4; 8; 12]; Mach 0,5 e bocal SMC 006.
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Figura 5.16 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com

h/D; = 2 e X,/D; = [0,65; 4; 8; 12]; Mach 0,9 e bocal SMC 006.
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5.4.3 Comparagdes entre configuracOes de jato instalado para os bocais
SMC 000 e SMC 006

Comparando-se os resultados obtidos para os bocais liso (SMC
000) e serrilhado (SMC 006) observa-se uma diferenga bem definida
para todas as configuragdes com X/D; = 2. Como explicado na se¢do
anterior, em comparacdo com o bocal SMC 000, o bocal SMC 006 nédo
somente reduz o nivel do pico como também estreita o ruido em faixa de
Strouhal, com pouca dependéncia do nimero de Mach. Além disso,
ocorre uma reducdo do ruido com o bocal SMC 006 ao longo de toda a
faixa de Strouhal em comparagédo com o bocal liso.

A Figura 5.17a compara os niveis de ruido obtidos para os bocais
SMC 000 e SMC 006 na configuracdo em que X;/D; =8 eh/D;j =2 e
diferentes nimeros de Mach. As maiores redugdes de ruido promovidas
pelo bocal SMC 006 frente ao bocal SMC 000, nessas configuragdes
instaladas, ocorrem em baixas frequéncias e diminuem com o aumento
do numero de Mach. Em altas frequéncias, as reducfes de ruido
apresentam tendéncia inversa, ou seja, sS40 maiores com o aumento do
nimero de Mach. Quando comparando os valores de PSD para os dois
bocais testados, as reducdes de ruido para o bocal serrilhado frente ao
bocal liso sdo de aproximadamente 10 dB na faixa de St < 0,2 para
Mach 0,5, 7,5 dB para Mach 0,7 e 3 dB para Mach 0,9 (Figura 5.17a). A
Figura 5.17b mostra que para um avango maior (Xs/D; = 12) e mesma
distancia vertical, h/D; = 2, as reduc@es de ruido sdo menores na faixa
de St < 0,2 e mostram uma dependéncia inversa em relagcdo ao nimero
de Mach, ou seja, diminuem conforme se diminui o nimero de Mach.
Ainda, os resultados das Figuras 5.17a e 5.17b mostram que a reducdo
de ruido em altas frequéncias promovida pelo bocal serrilhado frente ao
bocal liso aumenta com nimero de Mach para ambas as configuracoes.
Os dados das Figuras 5.17a e 5.17b foram ajustados para apresentacdo
em um Unico grafico.

O observado nas Figuras 5.17a e 5.17b é explicado da seguinte
maneira. Para o avango de X;/D; = 8 e h/D; = 2 (Figura 5.17a), onde
ndo hé interacdo da superficie com a pluma dos jatos de ambos os bocais
testados, 0s aumentos nos niveis de ruido em baixas frequéncias se
devem a difracdo sonora em torno do bordo de fuga e ao espalhamento
promovido pela superficie. O bocal serrilhado, conforme explicado
anteriormente, interfere nestes efeitos, reduzindo a energia acustica em
frequéncias com elevada eficiéncia de difragdo e contendo os aumentos
de ruido, em comparacdo com o bocal liso. Ainda, o bocal com chevrons
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desloca o pico de ruido para frequéncias mais elevadas e este efeito é
mais evidente conforme se aumenta o nimero de Mach. Dessa forma, a
superficie torna-se uma barreira sonora mais eficiente para as fontes de
altas frequéncias do escoamento conforme se aumenta a velocidade do
jato. Isto explica as maiores diferencas entre os niveis de ruido nesta
faixa de numero de Strouhal para os diferentes bocais, em elevados
numeros de Mach. Ja para avangos maiores, tais como Xs/D; = 12
(Figura 5.17b) e mesma distancia vertical, o bordo de fuga agora
interage com a pluma do jato para ambos os bocais testados. Nesta
condicdo, o efeito de difracdo sonora é reduzido em razdo do maior
avanco de superficie. Entretanto, a interacdo da superficie com a pluma
intensifica 0 mecanismo de espalhamento sonoro e promove efeitos de
redirecionamento do jato, reduzindo a eficiéncia do bocal serrilhado,
porém, ainda conservando algum beneficio acustico no que se observa
niveis de ruido menores quando comparado com o bocal liso.

Para ilustrar o explicado anteriormente, as Figuras 5.18 e 5.19
mostram um esquema das modificagbes ocorrendo no campo sonoro
para diferentes configuracbes de avanco de superficie e condigdes
operacionais, considerando os diferentes bocais testados.
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Figura 5.17 - Resultados de PSD para os bocais SMC 000 e SMC 006 em

diferentes nameros de Mach com h/D; = 2; (a) Xs/D; = 8 e (b) X;/D; = 12.
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a) Mach 0,9 (SMC 000)

Jatoinstalado (Xs/Dj = 8; h/Dj = 2)

b) Mach 0,9 (SMC 006)

Jatoinstalado {Xs/Dj = 8 ; h/Dj = 2)

Figura 5.18 - llustracdo das plumas dos jatos e suas modifica¢es no campo
sonoro para as configuragGes de instalagéo X;/D; = 8 e h/D; = 2 com Mach
0,9; (a) bocal SMC 000 e (b) bocal SMC 006.
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a) | Mach0,9 (smco00) |

Jatoinstalado (Xs/Dj=12; h/Dj = 2)

b) [ Macho,9 (smcoo6) |

Jatoinstalado (Xs/Dj= 12 ; h/Dj = 2)

Figura 5.19 - llustracdo das plumas dos jatos e suas modificages no campo
sonoro para as configurag@es de instalagdo X;/D; = 12 e h/D; = 2 com Mach
0,9; (a) bocal SMC 000 e (b) bocal SMC 006.
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Uma vez observadas as tendéncias dos primeiros testes, uma nova
etapa da andlise foi realizada a partir de testes com configuracdes de
forte integracdo entre a superficie e o bocal, onde a distancia vertical era
tal que 0 < h/D; < 1 e grandes avancos de superficie (Xs/D; = [14,5;
21]) para nimeros de Mach 0,5 a 0,9. De acordo com Brown e Wernet
(2014), somente configuragcbes muito préximas da linha do labio do
bocal (h/D; < 1) sdo capazes de promover efeitos significativos no
escoamento que permanecem por varios diametros a jusante. O objetivo
agora é intensificar os comportamentos observados na etapa anterior e
capturar novos efeitos.

5.5 Configuragdes de jato instalado fortemente integradas

Nesta segunda etapa do estudo, observaram-se comportamentos
semelhantes para os dois bocais em todas as configuragBes testadas
(h/D; =[0; 0,5; 1] e X;/D; = [14,5; 21]), especialmente em baixas
frequéncias. Isto indica que o efeito da posicao relativa da superficie é
substancialmente maior do que a influéncia exercida pela geometria do
bocal, para a faixa de nimero de Mach testada, sobre os niveis ruido. A
distancia vertical do bocal a superficie se revelou o pardmetro mais
influente pois para pequenas variagdes promoveu grandes diferengas nos
niveis de ruido em termos de ANPS. Adicionalmente, no Apéndice D
deste trabalho, sdo apresentados dados de PSD em banda estreita de 10
Hz para algumas configuracdes testadas para mostrar as caracteristicas
do ruido antes das etapas de processamento dos sinais. Nestes dados nao
foram observadas caracteristicas tonais, embora seja conhecido que um
flap defletido préximo a um jato possa gerar espectros com tais
caracteristicas, como observado por Lawrence (2014).

5.5.1 ConfiguracGes fortemente integradas com o bocal SMC 000

Os resultados desta segunda etapa de testes sdo apresentados
inicialmente para o avango de X;/D; = 14,5 e distancias verticais
h/Dj =[0; 0,5; 1], e o bocal SMC 000 operado a Mach 0,5, dados
correspondentes ao microfone polar de 90°. A Figura 5.20a mostra que
para pequenos afastamentos (h/D; < 0,5), o bocal SMC 000 gera
espectros de ruido com padrdes irregulares em altas frequéncias.
Acredita-se que este comportamento esta associado a algum fendmeno
viscoso, ou ainda, ao deslocamento do jato em direcdo a superficie,
formando uma camada limite na parede, conforme documentado por
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Brown e Wernet (2014) em testes similares. Dessa forma, qualquer
imperfeicdo  geométrica como, por exemplo, um pequeno
desalinhamento entre as superficies, ou mesmo o atrito viscoso inerente
a fita utilizada para cobrir as unides da superficie, pode gerar
perturbacGes no escoamento e consequentemente padrdes irregulares
nos espectros de ruido. Para a maior distancia vertical (h/D; =1), este
padrdo nos espectros ndo é observado.

De acordo com a Figura 5.50b, o ruido em baixas frequéncias
aumenta em nivel e em faixa de frequéncia (St < 0,3 parah/D; = 1 e St
< 0,7 parah/D; = 0) conforme a superficie se aproxima do bocal. No
limite inferior do espectro (St = 0,1), verificam-se aumentos de cerca de
12 dB e 15 dB para h/Dj= 1 e h/D;= 0, respectivamente.
Adicionalmente, observa-se que as redu¢des em altas frequéncias devido
ao efeito de barreira sonora, que praticamente ndo apresentava
alteracGes com a distancia vertical para as configuracfes da etapa
anterior, agora diminuem & medida que a superficie se aproxima da linha
do labio do bocal. Os resultados sugerem que para os casos de forte
integragdo aqui analisados (h/D; <1), o limite benéfico de proximidade
entre 0 bocal liso e a superficie foi cruzado. Ou seja, devido aos efeitos
de interferéncia aerodindmica e de redirecionamento do escoamento,
com curvatura mais intensa das linhas de corrente (SMITH,;
CARPENTER, 1995; LUBERT, 2012; LUBERT, 2015), parece que 0s
niveis de ruido a partir desta distancia (h/D; <1) s6 tendem a aumentar.
Conforme serd explicado na Secdo 5.6, isto estd relacionado com as
alteracdes que a superficie promove no desenvolvimento do jato quando
imersa no campo de velocidade. A Figura 5.21 apresenta resultados de
ruido para as mesmas configuragdes da Figura 5.48, mas para Mach 0,9.
Inicialmente, percebe-se também os padrdes irregulares em altas
frequéncias observados anteriormente para Mach 0,5, embora com
menor magnitude (ver Figura 5.21a). E provavel que a maior turbuléncia
em velocidades mais elevadas torne o escoamento menos sensivel a
imperfeicdes geométricas. De acordo com as curvas de ANPS na Figura
5.21b, observam-se tendéncias semelhantes aquelas para Mach 0,5,
porém com menor variacdo em amplitude e faixa de frequéncia. Assim,
0 ruido aumenta na faixa de Strouhal até 0,5 parah/D; =1 e até 0,6
para h/D; = 0. O aumento do ruido para St = 0,1 alcanca cerca de 10 dB
e 12 dB para h/D; = 1 e h/D; = 0, respectivamente.
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Figura 5.20 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com
X/D; = 14,5 eh/D; = [0; 0,5; 1]; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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Figura 5.21 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com
X,/D; = 14,5 eh/D; = [0; 0,5; 1]; Mach 0,9 e bocal SMC 000.
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Testes foram realizados para o maior avango (Xs/D; =21) e as
mesmas distancias verticais anteriormente testadas (h/D; = [0; 0,5; 1]),
com o bocal SMC 000 e nimeros de Mach 0,5 (ver Figura 5.22) e 0,9
(ver Figura 5.23). As Figuras 5.22a e 5.23a mostram aumentos de ruido
em baixas frequéncias que aumentam com a reducdo da distancia
vertical, porém em uma faixa mais estreita de Strouhal em relacdo ao
avango de X;/D; = 14,5, para ambas as velocidades, indicando que o
avanco € suficientemente grande, tal que somente os maiores
comprimentos de onda sdo difratados pela placa. Observa-se também
que as reducgBes de ruido, devidas ao efeito de barreira sonora,
diminuem com a diminuicdo da distancia vertical, porém em menor
grau, sendo representadas praticamente por uma Gnica curva para St =
5.

As Figuras 5.22b e 5.23b apresentam curvas de ANPS para as
configuragdes das Figuras 5.22a e 5.23a, respectivamente. Observam-se
tendéncias semelhantes aquelas para o avango de Xs/D; =14,5, com
aumentos de ruido em uma faixa menor de Strouhal conforme a
proximidade (integracdo) entre a superficie e o bocal aumenta (St <
0,22 parah/D; =1 e St < 0,35 parah/D; = 0). No limite inferior do
espectro, 0 aumento do ruido alcanga cerca de 5 dB e 10 dB para
h/D; =1 e h/D; =0, respectivamente (ver Figura 5.22b). Para nimeros
de Strouhal elevados, as redugdes de ruido diminuem conforme se
aproxima a superficie ao bocal, de forma mais acentuada de h/D; = 0,5
parah/D; = 0.

Tendéncias muito semelhantes aquelas para Mach 0,5 séo
observadas para Mach 0,9 (ver Figura 5.23b). Assim, verificam-se
pequenos aumentos de ruido em baixas frequéncias com a reducdo da
distancia vertical de h/D; =1 a h/D; = 0, agora porém em uma faixa de
Strouhal um pouco mais ampla. Além disso, as reducdes devido ao
efeito de barreira sonora sdo também levemente reduzidas a medida que
se diminui a distancia vertical, com os resultados de PSD se tornando
muito proximos para St = 2 (ver Figura 5.23a). Analisando-se as curvas
de ANPS para essas configuracbes (ver Figura 5.23b), observam-se
aumentos de ruido de aproximadamente 6 dB e 10 dB parah/D; =1 e
h/ D; =0, respectivamente, no limite inferior do espectro.
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Figura 5.22 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com
Xs/D; =21 eh/D; = [0; 0,5; 1]; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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Figura 5.23 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com
Xs/D; =21 eh/D; = [0; 0,5; 1]; Mach 0,9 e bocal SMC 000.
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5.5.2 Configurac@es fortemente integradas com o bocal SMC 006

Os resultados obtidos para as cofiguracdes fortemente integradas
com o bocal SMC 006 sdo inicialmente apresentados para 0 avango
Xs/Dj = 14,5 e as velocidades Mach 0,5 (ver Figura 5.24) e 0,9 (ver
Figura 5.25). De acordo com as Figuras 5.24a e 5.25a, verificam-se
tendéncias similares aquelas observadas para o bocal liso nas mesmas
configuragdes: (i) aumento do ruido em baixa frequéncia (mais notorios
que aqueles para o bocal liso em relagdo aos respectivos casos isolados);
(i) reduces de ruido menores em altas frequéncias conforme se diminui
a distancia vertical (de forma mais acentuada de h/D; = 1 para h/D; =
0,5). Ao se analisar as curvas de ANPS (ver Figuras 5.24b e 5.25b),
percebe-se um comportamento muito semelhante aquele para o bocal
liso nas mesmas condigdes, com aumentos de 12 dB e 15 dB para
h/D; =1 e h/D; = 0, respectivamente, no limite inferior do espectro
para ambas as velocidades. Ainda, as reducdes de ruido para o bocal
serrilhado também levemente diminuem conforme se aproxima a
superficie ao bocal, mas ainda permanecem maiores do que as reduces
para o bocal liso, alcangando no limite superior do espectro cerca de 15
dB para todas as configuragdes com Mach 0,5 (Figuras 5.24b) e cerca de
16 dB para Mach 0,9 (Figuras 5.25b). Ainda, as curvas de PSD parecem
convergir para uma UOnica curva a partir de St = 3 para ambas as
velocidades, indicando que estes sdo os valores maximos de reducéo
obtidos para estas configuracoes.

Analisando-se 0s resultados para o maior avanco testado
(Xs/Dj = 21) para Mach 0,5 (ver Figuras 5.26a e 5.26b) e mesmas
distancias verticais, notam-se tendéncias um pouco diferentes. Quando a
distancia vertical é alterada de h/D; = 0,5 até h/D; = 0, aumentos
consideraveis de ruido sdo observados nas médias frequéncias. Essas
alteracGes nos resultados de PSD se devem provavelmente aos efeitos de
interferéncia mais intensos entre a superficie e jato, em razdo de uma
abertura de jato maior para o bocal serrilhado. Conforme ja mencionado
anteriormente, a estreita proximidade da superficie com o escoamento
interfere no desenvolvimento do jato, alterando o campo de velocidade e
curvando as linhas de corrente. Estes efeitos combinados potencializam
0 espalhamento sonoro e intensificam a interacdo com o bordo de fuga,
elevando significativamente os niveis de ruido para o bocal serrilhado,
sendo mais critico para a configuragdo em que X;/D; =21 e h/D; = 0.
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Figura 5.24 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com

X/D; = 14,5eh/D; = [0; 0,5; 1]; Mach 0,5 e bocal SMC 006.
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Figura 5.25 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com

XS/D]- =145¢ h/D]- =[0; 0,5; 1]; Mach 0,9 e bocal SMC 006.
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Figura 5.26 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configura¢fes com

Xs/D; =21 eh/D; = [0; 0,5; 1]; Mach 0,5 e bocal SMC 006.
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Em outras palavras, parece haver um limite de proximidade entre
0 bocal serrilhado e a superficie que deve ser respeitado para que sejam
preservados os beneficios acusticos (ver Figuras 5.27a e 527h),
principalmente na regido de médias frequéncias. Para velocidades
maiores (Mach 0,9), esta configuracdo apresenta resultados semelhantes
aqueles para o avango de X;/D; =14,5 e sdo apresentados no Apéndice
C deste trabalho.

a) [Mach 0,5 (SMC 006) | N
N

0,

Jato instalado Xs/Dj=21; h/Dj=1

Mach 0,5 (SMC 006) | '—%

N

59

Jatoinstalado Xs/Dj=21; h/Dj=0

Figura 5.27 - llustracdo das plumas dos jatos com bocal serrilhado operados a
Mach 0,5 e suas modificagcbes no campo sonoro para as configuracbes
fortemente integradas com X;/D; = 21; (a) h/D; = 1e (b)) h/D; = 0.
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Em resumo, os resultados das configuraces fortemente
integradas testadas com os bocais SMC 006 e SMC 000 mostraram
algumas semelhangas. Observou-se que 0s aumentos de ruido, em
termos de variacdo do nivel de pressdo sonora em relacdo a respectiva
condicdo isolada, ANPS, aumentam levemente em baixas frequéncias
com a reducdo da distancia vertical, h/D;. Adicionalmente, as reducGes
em altas frequéncias devidas ao efeito de barreira sonora, diminuiram
com a maior integracdo entre bocal e superficie. Para a configuracéo
mais critica em termos de integracéo (Xs/D; = 21 e h/D; = 0), operada
a Mach 0,5, observou-se que o bocal serrilhado SMC 006 gerou
espectros de ruido bem distintos, com aumentos significativos na regido
de médias frequéncias. Estes aumentos foram atribuidos aos efeitos de
interferéncia aerodindmica intensificados entre a superficie e o
escoamento e redirecionamento do jato, elevando os niveis de ruido no
campo distante.

5.5.3 Comparacdo entre configuracbes fortemente integradas com os
bocais SMCO000 e SMC 006

Comparando os resultados para os bocais SMC 000 e SMC 006
nas mesmas configuragdes, observam-se comportamentos bem definidos
para alguns casos. Por exemplo, para o avango X/D; = 14,5 (ver
Figuras 5.28a e 5.28b) observa-se que bocal serrilhado geralmente
promove menor ruido em baixas frequéncias e maior ruido na regido de
altas frequéncias. Repetindo-se essa andlise, agora para 0 avango de
X,/Dj = 21, observa-se, de acordo com as Figuras 5.29a e 5.29b, que as
reducbes de ruido em baixas frequéncias promovidas pelo bocal
serrilhado sdo de menor magnitude frente aquelas para o avango de
Xs/Dj = 14,5 porém, as penalidades em altas frequéncias sdo maiores.
Estas observacfes ficam mais evidentes com 0 aumento da distancia
vertical e do nimero de Mach. O caso mais critico de integragdo para o
bocal serrilhado (X;/D; = 21 e h/D; ~0) apresentou espectro de ruido
distinto dos demais, para o qual observou-se aumentos consideraveis de
ruido na regido de médias frequéncias, creditados aos efeitos de
interferéncia aerodindmica intensificados entre a superficie e o
escoamento, em razdo de uma maior abertura de jato para o bocal
serrilhado do que para o bocal liso.
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Com base nos dados para o0s dois bocais, considerando
configuragdes de integracdo convencionais e fortemente integradas,
conclui-se que o bocal serrilhado apresenta melhor desempenho em
termos de niveis de ruido para a maioria das configuragdes. Em geral,
para os casos de forte integracdo (0 < h/D; <1) e grandes avangos
(Xs/D; = 14,5) da superficie, a eficiéncia dos chevrons (em reduzir o
espalhamento sonoro e reduzir a energia acUstica em frequéncias de
elevada capacidade de difragdo) contribui de forma crucial para reduzir
0s niveis de ruido observados no campo distante. Para testar esta
hipotese e correlacionar alterages no campo de escoamento com
aquelas no campo sonoro, medigdes de perfis radiais de velocidade e
niveis de intensidade de turbuléncia foram realizadas em diferentes
posicoes do escoamento (x/D; = 4, 10 e 20) para a configuragdo
instalada com avango Xs/D; = 21 e distancia vertical h/D; = 0,5, na
condicdo de Mach 0,5.

Essa configuracdo foi escolhida em razdo de ter promovido as
maiores alteracdes no campo sonoro em relagdo aos respectivos casos
isolados. Além disso, Brown e Wernet (2014) mostraram que as
alteragdes no campo de escoamento permanecem Varios didmetros a
jusante em configuragdes com h/D; < 1. A analise a ser apresentada na
préxima secdo busca entender como o escoamento pode ser modificado
favoravelmente para fins de reducdo de ruido, bem como fornecer
subsidios para o melhor entendimento do campo.

5.6 Relagéo entre os campos do escoamento e sonoro

Os campos de escoamento gerados pelos bocais, liso e serrilhado,
sdo comparados com base nos perfis radiais de velocidade e de
intensidade de turbuléncia nas posic¢des x/D; = 4, 10 e 20, considerando
a configuracdo instalada com X;/D; = 21 e h/D; = 0,5 para Mach 0,5.
As medicbes de velocidade foram conduzidas com a sonda 55P11
(Dantec Dynamics) na direcdo principal do jato. As diferencas
observadas entre as medicOes para os diferentes bocais sdo discutidas e,
embora pequenas, revelam importantes informacGes a respeito do
desenvolvimento do jato e seu campo sonoro resultante.

Inicialmente os resultados sdo apresentados comparando oS
bocais na condicédo instalada e isolada, separadamente. A Figura 5.30
mostra os perfis obtidos em x/D; = 4, normalizados pela velocidade de
saida do jato considerando o bocal SMC 000 na condicdo instalada
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(linha vermelha com marcadores triangulares) e isolada (linha tracejada
preta) para Mach 0,5. Nota-se que o perfil para o caso instalado
apresenta, em geral, maior gradiente de velocidade e entdo menor
abertura do jato. Esses dados sdo consistentes com aqueles apresentados
por Brown e Wernet (2014) para testes semelhantes, mas com
velocidades mais elevadas. Em outras palavras, a presenca da superficie
altera as propriedades de entranhamento e entdo, o desenvolvimento do
jato. De forma analoga a Figura 5.30a, a Figura 5.30b traz os resultados
de perfil de velocidade para o bocal SMC 006. E possivel observar
tendéncias semelhantes aquelas para o bocal liso, no que a superficie
altera o desenvolvimento do jato gerado pelo bocal serrilhado (linha azul
com marcadores circulares) em comparagdo com o caso isolado (linha
preta tracejada), porém de forma menos significativa ao observado para
o0 bocal liso. Isto provavelmente esta associado ao fato de que o jato do
bocal serrilhado é mais turbulento e seu campo de velocidade menos
suscetivel a alteracOes devido a presenca da superficie.

Analisando-se agora 0s niveis de intensidade de turbuléncia para
0 bocal liso nas condi¢des de jato instalado e isolado (Figura 5.31a),
observa-se que o nivel maximo de turbuléncia aumenta em torno de 5%
na regido de pico mais afastada da superficie (y/D; > 0). Por outro lado,
existe uma reducdo no valor de maximo mais préximo a superficie
(y/Dj < 0). Verifica-se também que os picos de maxima intensidade de
turbuléncia foram deslocados de aproximadamente 0,18 D; em diregéo a
linha de centro, um reflexo da menor abertura da condi¢do de jato
instalado. Uma analise similar para os dados do bocal serrilhado (Figura
5.31b) revela que a intensidade de turbuléncia na regido proxima a
superficie (y/D; < 0) € aproximadamente 15% menor na condig&o
instalada do que aquela do jato isolado. No entanto, ndo ocorre variagdo
significativa na intensidade de turbuléncia na regido mais afastada da
superficie (y/D; > 0). Essas observagbes sdo consistentes com o0s
experimentos de Brown e Wernet (2014). Os picos de turbuléncia ndo
apresentaram deslocamento significativo em direcdo a linha de centro.

A Figura 5.32 apresenta perfis de velocidade dos bocais SMC
000 e SMC 006 nas posices x/D; = 4, 10 e 20 para a configuragdo
instalada X;/Dj =21 e h/D;=0,5. Observa-se que o perfil de
velocidade para o bocal serrilhado em x/D; = 4 apresenta gradiente de
velocidade mais suave do que o bocal liso, associado a uma maior
abertura do jato. Apesar dessa maior abertura do jato com bocal
serrilhado, a velocidade maxima no centro do jato em x/D; = 4 ¢é
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semelhante para os dois bocais. No entanto, em x/D; = 10, a velocidade
na linha de centro para o bocal serrilnado é cerca de 11,5% menor do
que a velocidade originada pelo bocal liso. Finalmente, em x/D; = 20,
a diferenca entre os niveis de velocidade é de aproximadamente 6 %.

Percebe-se também uma leve assimetria nos perfis de velocidade
da Figura 5.32a, e de forma mais evidente nos niveis de intensidade de
turbuléncia na Figura 5.32b. Isto é uma consequéncia da proximidade
entre a superficie e o bocal, deslocando o jato em direcdo a superficie
(LUBERT, 2012; 2015). A Figura 5.32b pode também ser usada para
identificar as maiores diferencgas entre os niveis de turbuléncia gerados
pelos dois bocais: 17% entre os picos em x/D; = 4; 15% ao longo de
todo plano radial em x/D; = 10; 5% em média em x/D; = 20. Os niveis
de intensidade de turbuléncia em regifes mais proxima a superficie
(v/Dj < 0) sdo menores em todas as posi¢des. Conforme ja explicado, o
entranhamento do jato é menor na regido préxima a superficie,
interferindo  no  desenvolvimento da camada cisalhante e
consequentemente nos niveis de intensidade de turbuléncia. Esta
assimetria até o ponto de medigdo mais afastado (x/D; = 20) do bocal,
préximo ao bordo de fuga da superficie, foi também observada por
Brown e Wernet (2014).

Com base nos resultados, os niveis de velocidade e de intensidade
de turbuléncia para o bocal com chevrons geralmente apresentaram
menor magnitude ao longo de toda a extensdo analisada em comparagéo
com os perfis obtidos para o bocal liso. Dessa forma, é razoavel esperar
gue esses niveis (de velocidade e de intensidade de turbuléncia)
associados ao bocal serrilhado ap6s o bordo de fuga também sejam
menores do que aqueles para o bocal liso, uma vez que este
comportamento é observado nas regifes a montante. De acordo com
Brown e Wernet (2014), para grandes avangos e forte integracdo da
superficie com o bocal, os maiores niveis de intensidade de turbuléncia
ocorrem logo apés o bordo de fuga. Acredita-se que este aspecto
contribui para o melhor desempenho acustico do bocal serrilhado em
comparagdo ao bocal liso.

Portanto, os resultados apresentados nesta se¢do, indicaram que a
proximidade da superficie com o bocal altera os perfis de velocidade e
os niveis de intensidade de turbuléncia do jato, afetando os niveis de
ruido no campo distante. Essas alteragcdes sdo mais desfavoraveis para o
bocal liso do que para o bocal serrilhado, especialmente para
configuragdes de forte integragao.
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5.7 Estudo paramétrico de Efeitos de instalacio

Como ja mencionado anteriormente, 0 método pelo qual o motor
¢ integrado nas estruturas de uma aeronave pode ter um efeito
significativo sobre o ruido (SMITH; MILLER, 2013). A influéncia
dessas estruturas sobre o ruido é caracterizada por varios fatores que
estdo fortemente interligados. Para quantificar a influéncia do efeito de
instalacdo jato-superficie sobre o ruido e, assim, ter um melhor
entendimento sobre os mecanismos de modificacdo do campo sonoro,
um estudo paramétrico é conduzido na sequéncia. Nesse estudo, utiliza-
se um numero adimensional simplificado, proposto por Smith e Miller
(2013), para indicar as configuracdes que produzem maiores efeitos de
instalacdo. O referido nimero adimensional é uma funcéo das condicdes
do escoamento e da posi¢do relativa entre o jato e a superficie, podendo
ser utilizado como um indicativo das configuragdes que mais afetam o
nivel de ruido global em comparagdo com a condicao de jato isolado.

Conforme mostra a Figura 5.33, a distancia do plano de saida do
bocal ao bordo de fuga da superficie posicionada paralelamente a linha
de centro do jato é aqui denotada por x,. A distancia vertical entre a
linha de centro do bocal e a superficie € y,,, enquanto que x; € a regido
gue se estende do ponto de menor distancia do bocal a superficie, até o
ponto em que ha o primeiro contato do jato com a superficie. A extenséo
de x; depende principalmente das condicfes operacionais do jato e da
geometria do bocal.

X
Conjunto de placas ‘ P I
~ -

Linha do labio
R —— -

Linha de centro do jato

Figura 5.33 - Esquema ilustrando os parametros utilizados na avaliagéo dos
efeitos de instalagdo das configuracdes testadas. Adaptado de Smith e Miller
(2013).
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Por simplicidade, admite-se que o primeiro local em que o jato
incide sobre a superficie pode ser determinado pela taxa de
espalhamento inicial do jato, ou seja,

_ Yo — Dj/2
X =) (5.2)

em que D; € o diametro do bocal e &,, € 0 angulo de abertura do jato, em
radianos, dado pela, seguinte relacdo desenvolvida empiricamente por
Lau (1981):

8, = 0.177(1 - 0,294M7) (1 + %(sz ~1)((T;/To) - 1,4)2>, (5.3)

A Eq. (5.3) é valida para uma ampla faixa de numeros de Mach e
razdes de temperatura considerando jatos simples, inclusive para aquelas
condicdes operacionais aqui investigadas com o bocal liso. Para o bocal
com chevrons, o angulo de abertura do jato foi determinado
experimentalmente com base nos perfis radiais de velocidade para a
condicdo isolada. Utilizando os pardmetros descritos acima, Smith e
Miller (2013) propuseram o seguinte parametro adimensional para a
andlise do efeito de instalacéo:

- ()6

Substituindo x; da equagdo (5.2), a equacdo (5.4) assume a seguinte
forma:

B Djx,tan(8,)
yv(yp - D]-/Z) ’

O parametro y,, assume somente valores maiores do que D;/2. Segundo
Smith e Miller (2013), a equacéo (5.5) pode ser fisicamente interpretada
como o produto entre o didmetro do jato e o avango da superficie
dividido pelo produto entre a distancia do centro do jato a superficie e a
distancia do primeiro contato entre o jato e superficie. De acordo com 0s
autores, valores pequenos de Q sugerem que o efeito da superficie sobre
as fontes sonoras aerodindmicas pode ser ignorado, e no caso de valores
grandes de Q, o efeito da superficie sobre as fontes sonoras
aerodinamicas € expressivo. Dessa forma, o simples calculo de

(5.5)
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Q poderia ser utilizado como um guia basico para verificar se a fonte
aerodinamica é afetada pelas estruturas da aeronave quando comparada
com a fonte aerodindmica de um jato isolado equivalente.

E importante mencionar que os valores de Q s&o determinados a
partir de dados do escoamento e de suas interaces com a superficie. No
valor critico de Q =1, o produto das escalas de comprimento
transversais ao escoamento, y, e (y, — D;/2), se equivalem ao produto
das escalas de comprimento do jato (D;) e da superficie (x,tan §,). De
acordo com Smith e Miller (2013), para 0 < Q < 1, a interferéncia das
superficies sobre o jato é praticamente ausente e as propriedades
turbulentas do escoamento ndo sdo suficientemente alteradas,
evidenciando o fenémeno de barreira sonora como o principal
mecanismo de alteracdo dos niveis globais resultantes. Para 1 < Q < oo,
a interferéncia das superficies sobre o jato é significativa e as
propriedades turbulentas do escoamento sdo substancialmente alteradas,
conforme também observado por Brow e Wernet (2014), exercendo
grande impacto nos niveis de ruido. Nesses casos, o principal
mecanismo de modificacdo do ruido esti associado com a interagdo
entre o jato e a superficie.

Os resultados do estudo paramétrico do presente trabalho séo
apresentados em termos de AOASPL, varia¢do do nivel global de presséo
sonora, em funcdo de Q para todas as configuragdes investigadas. Os
valores de AOASPL foram obtidos a partir de uma subtracdo logaritmica
entre os niveis globais de pressdo sonora das configuragdes instaladas e
suas respectivas condigdes isoladas, em uma base de NPS em bandas de
tercos de oitava. As configuragdes mais promissoras acusticamente sao
aquelas de interesse pratico, em termos de integracdo (ou seja, h/D; <
1) que apresentem algum beneficio acustico, indicado por valores
negativos de AOASPL; valores positivos de AOASPL, indicam acréscimo
de ruido em relacdo a condicdo isolada. Uma analise mais detalhada
pode revelar o real beneficio (ou prejuizo) acustico de cada configuracéo
testada. Ao se identificar uma configuragdo de interesse, € importante
considerar outros fatores, como aqueles ja mencionados no inicio da
Secdo 5.4, que atestem a viabilidade da configuracdo de interesse para
testes mais detalhados. Além disso, é preciso analisar o conteldo
espectral da configuracdo testada pois ao se basear somente nos valores
de AOASPL, é possivel que os beneficios acusticos obtidos em razdo do
efeito de barreira sonora estejam encobrindo as penalidades de ruido
proveniente da interacdo jato-superficie.
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Os dados sdo apresentados inicialmente para as configuragdes
instaladas com h/D; < 1, para o bocal SMC 000 e Mach 0,5 (Figura
5.34a). Observa-se que os valores de AOASPL aumentam conforme se
aumenta o valor de Q (ou seja, conforme se diminui a distancia vertical)
para ambos os avangos testados, X;/D; = 14,5 (losangos) e Xs/D; = 21
(circulos). Para a configuragdo em que se tem X;/D; = 14,5 e h/D; =
1,0, tem-se cerca de 1,3 dB de acréscimo no nivel global de pressdo
sonora em relacdo a respectiva condicdo isolada, e aproximadamente 5,2
dB quando h/D; = 0. Enquanto que, para a configuracdo em que se tem
um maior avango de superficie (X;/D; = 21), observou-se beneficio
acustico da ordem de aproximadamente 5 dB para distancia vertical de
h/D; = 1,0 e praticamente nenhum ganho significativo quando h/D; = 0.
Em outras palavras, hd uma distancia vertical tima para cada avanco de
superficie, de modo a se obter o menor nivel global de pressdo sonora.
Dessa forma, com base nos resultados, conclui-se que, para distancias
verticais em que h/D; < 1,0, os beneficios acusticos somente sdo
reduzidos para ambos os avancos de superficie testados. Naturalmente,
configuragdes com avangos de superficie menores do que aqueles aqui
testados (onde 14,5 < X,/D; < 21), também devem ser investigadas
uma vez que pode nado ser viavel, por questdes de eficiéncia e controle,
utilizar superficies tdo longas em uma configuracdo de aeronave
(BROWN, WERNET, 2014) como aquelas aqui investigadas.

Os resultados na Figura 5.34b referem-se agora as configuracdes
instaladas para o bocal SMC 006 com Mach 0,5. Observam-se
tendéncias semelhantes, porém com um potencial de reducéo de ruido
maior em relacdo a respectiva condicdo isolada, quando comparados
com o potencial fornecido pelo bocal SMC 000. Como ja mencionado
anteriormente, o bocal serrilhado reduz a energia acuUstica em
frequéncias com alta eficiéncia de difracdo, potencializando os
beneficios aclsticos obtidos. Estes ganhos acUsticos sdo tdo
significativos quanto aproximadamente 8 dB para avanco de superficie
X,/Dj = 21 e distancia vertical h/D; = 1,0 e cerca de 3,7 dB para X, /D;
= 14,5 e mesma distancia vertical. Ainda na Figura 5.34b, observa-se
gue o potencial de reducdo de ruido considerando o bocal serrilhado
diminui conforme o valor de Q aumenta, em uma propor¢do maior do
gue aquela para o bocal liso. Este fato é creditado em partes a maior
abertura de jato promovida pelo bocal serrilhado, o que antecipa o ponto
de primeiro contato do jato com a superficie, aumentando a &rea da
superficie coberta pelo jato e elevando os niveis de ruido.
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Figura 5.34 - Resultados de AOASPL em fungdo de Q para as configuragdes
fortemente integradas (Xs/D; = [14,5; 21] e h/D; =[0; 0,5; 1]) testadas para
Mach 0,5; (a) bocal SMC 000 e (b) SMC 006.
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Analisando-se agora o bocal SMC 000, com Mach 0,9 (Figura
5.35a), nota-se que o potencial de reducdo de ruido, indicado pelos
valores de AOASPL, decaem quase linearmente conforme se aumenta o
valor de Q, conforme se diminui a distancia vertical, de h/D; = 1,0 a
h/D; = 0, para ambos os avancos testados. Quando a mesma analise é
feita para o bocal SMC 006 (Figura 5.35b), observa-se que o bocal
serrilhado apresenta maior potencial de reducdo de ruido, porém, este
diminui novamente diminui de forma mais acentuada a medida que se
aproxima o bocal em relaco a superficie. Em outras palavras, é como se
0 bocal liso permitisse uma aproximagdo maior com a superficie em
comparacdo com o bocal serrilhado, pois os niveis de ruido para as
configuracBes instaladas aumentariam em uma proporcdo menor. E
importante mencionar, entretanto, que em valores absolutos, 0s niveis
globais de pressdo sonora para o bocal serrilhado sdo geralmente
menores do que aqueles para o bocal liso, exceto para as condi¢fes mais
criticas de integragéo entre o bocal e a superficie (h/D; = 0).

De acordo com trabalhos recentes (THOMAS et al., 2012;
THOMAS et al., 2013; DOTY et al., 2014) tem sido mostrado que o
posicionamento adequado dos motores em relacdo & estrutura da
aeronave € crucial para a obtengdo de niveis reduzidos de ruido. Neste
contexto, segundo Smith e Miller (2013), o parametro adimensional Q
pode ser utilizado na identificacdo de configuracdes de instalagdo mais
silenciosas.

Com base nos resultados do estudo paramétrico conduzido neste
trabalho, mostrou-se que é possivel extrair importantes tendéncias em
termos de niveis globais de pressdo sonora, a partir de um ndmero
adimensional simplificado que relaciona caracteristicas fluidodinamicas
do jato e da superficie com a qual o jato interage. Essas tendéncias
podem ser utilizadas na proposicao de novas configuragdes de instalagdo
para serem investigadas em condicdes operacionais especificas. Os
resultados indicaram que pequenas variacfes na distancia vertical
exercem grandes alteracfes nos valores de OASPL, sendo este o
parametro mais influente. Naturalmente, as configuragdes investigadas
devem também ser analisadas sob outros aspectos (em termos de
integracdo, desempenho aerodindmico, etc.) de modo a atestar sua
viabilidade para testes mais detalhados posteriormente.
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Figura 5.35 - Resultados de AOASPL em fungdo de Q para as configuragdes
fortemente integradas (Xs/D; = [14,5; 21] e h/D; =[0; 0,5; 1]) testadas para
Mach 0,9; (a) bocal SMC 000 e (b) SMC 006.
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CAPITULO 6

CONCLUSOES

A presente tese abordou o desenvolvimento e 0 emprego de uma
bancada de ensaios aeroacusticos para andlise do efeito de instalagdo
sobre 0s campos, acUstico e de velocidade, de jatos de bocais
serrilhados. A validagdo da bancada indicou uma assinatura
acusticamente limpa, com dados de ruido consistentes com os de outras
instalacOes, apresentando diferencas dentro de 1 dB para a maior parte
dos resultados de nivel de pressdo sonora. Da mesma forma, perfis de
velocidade e niveis de intensidade de turbuléncia, obtidos com o bocal
liso para fins de valida¢do, mostraram boa concordancia com dados de
outras instalagdes. Embora os niveis de intensidade de turbuléncia
tenham apresentado valores inferiores em relagdo aos dados de outras
instalacGes, observou-se que este aspecto ndo prejudicou a qualidade dos
dados de ruido. A bancada foi subsequentemente utilizada para
medicOes do campo acustico distante em diferentes configuracbes de
instalacdo. As principais conclusdes sao apresentadas a seguir:

e Na condi¢do de jato isolado, os efeitos do bocal serrilhado
(SMC 006) nos espectros de ruido foram claramente
evidenciados em compara¢do com o bocal liso (SMC 000).
Neste sentido, conforme esperado, observaram-se a reducdo do
ruido em baixas frequéncias e o aumento em altas frequéncias,
sendo mais significativas com o aumento do nimero de Mach.
Esta alteracdo do ruido se mostrou estar ligada & camada de
mistura.

e Para ambos os bocais, verificou-se que o ruido de interacdo
jato-superficie (em baixas frequéncias) aumenta com o avango
da superficie e com a diminuicdo da distancia vertical entre jato
e superficie. Observou-se também que as diferengas entre os
niveis de ruido para as condigdes, isolada e instalada, diminuem
com o aumento do nimero de Mach, devido a dependéncia das
fontes sonoras dominantes com a velocidade do jato para cada
situacao.
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A comparagdo entre os resultados aclsticos obtidos para o0s
bocais liso e serrilhado, considerando leve integracdo (2 <
h/D; < 6) e avangos de superficie Xs/D; = 2, mostraram que
os chevrons reduzem o ruido em toda a faixa de Strouhal
analisada pois o bocal serrilhado diminui o espalhamento e
difracdo sonora promovidos pela superficie.

Para avangos de superficie maiores (Xs/D; = 12), ha interacdo
da superficie com o bordo de fuga, intensificando o
espalhamento sonoro e criando efeitos de redirecionamento do
escoamento, reduzindo os beneficios acusticos obtidos com os
chevrons mas ainda emitindo menor ruido em comparacdo com
0 bocal liso. Nessa condicdo as reducBes de ruido, do bocal
serrilhado frente ao bocal liso, aumentam com o ndmero de
Mach.

Além disso, para as configuracBes de leve integracdo (2 <
hDj<6, as reducbes de ruido em altas frequéncias devidas ao
efeito de barreira sonora, sdo geralmente maiores para o bocal
serrilhado do que para o bocal liso, o que fica mais evidente
com o aumento do avanco de superficie e do nimero de Mach.

Para configuragdes fortemente integradas (0 <h/D;<1) e
grandes avancos de superficie (Xs/D; > 14,5), entretanto, a
superficie altera o campo de velocidade, criando efeitos de
redirecionamento do escoamento e intensificando o
espalhamento sonoro. Como resultado, tem-se aumentos nos
niveis de ruido em baixas frequéncias para ambos os bocais.
Devido a estreita proximidade com a superficie, o bocal
serrilhado emitiu maior ruido, principalmente na regido de altas
frequéncias, em razdo de uma maior abertura de jato. Dessa
forma, os maiores beneficios acusticos, devido ao efeito
barreira sonora, foram observados para bocal liso.

A comparagdo dos resultados fluidodindmicos para as
condicdes, isolada e instalada, mostrou que a presenca da
superficie reduz o entranhamento na regido préxima a
superficie, alterando o desenvolvimento do escoamento gerado
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pelos bocais testados. Ainda, os perfis radiais de velocidade
para o bocal serrilhado se mostraram mais suaves em relagdo
aqueles para o bocal liso, reflexo de uma camada de mistura
mais espessa.

e O escoamento associado ao bocal liso foi afetado de forma mais
significativa do que no caso do bocal serrilhado, com aumento
da intensidade de turbuléncia para o primeiro caso e reducdo
para o segundo, em x/D; = 4. Ainda nessa posicao, observou-
se um deslocamento mais expressivo dos picos de turbuléncia
em direcdo a linha de centro para o bocal liso.

e Um estudo paramétrico foi conduzido com base em um ndmero
adimensional simplificado que relaciona caracteristicas do jato
sob analise e a posicdo relativa entre a superficie e bocal. Foi
possivel identificar as configuracfes com maior impacto sobre
o nivel de pressdo sonora global devido ao efeito de instalag&o.
Os resultados do estudo paramétrico para configuragbes
fortemente integradas sugerem que o bocal liso permite uma
maior integracdo com a superficie pois promove menores
aumentos de ruido do que o bocal serrilhado, em relagdo aos
respectivos casos isolados. Adicionalmente, mostrou-se o
potencial de reducdo de ruido das configuragdes analisadas,
geralmente maior para o bocal serrilhado. Este estudo pode ser
utilizado para extrair tendéncias e auxiliar na proposi¢do de
configuragdes de instalagdo para investigacbes futuras.
Finalmente, o estudo paramétrico mostrou que a distancia
vertical entre a superficie e o bocal é o parametro mais influente
sobre 0s niveis de ruido.

6.1 Sugestdes para trabalhos futuros

Na continuagdo da pesquisa nessa area, algumas sugestfes de
atividades podem ser indicadas:

e Conduzir testes semelhantes aqueles descritos nesta tese, porém
utilizando outras configuragbes de bocais (tais como bocais
com chevrons azimutalmente variaveis, bocais elipticos, etc.) e
em outras configuracbes de instalacdo, incluindo também
geometria(s) de pilone(s) e diferentes angulos de flap,
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juntamente com geometrias mais representativas de asa e flap
de modo a verificar a influéncia de parametros geométricos da
asa, tais como curvatura e angulo dos bordos de fuga e ataque,
raio de curvatura da asa, comprimento de corda, enflechamento,
etc.;

Realizar medicdes em angulos polares em que o bocal
serrilhado apresenta melhor desempenho (140° e 150°) frente ao
bocal liso, com estudo paramétrico semelhante ao aqui
conduzido a fim de identificar as configuracGes de menor
impacto sobre o ruido global para novas investigacoes;

Empregar um sistema de velocimetria por imagens de particula
(P1V) para aumentar a rapidez das medicGes de velocidade, bem
como explorar regiGes em que a técnica de anemometria de fio-
quente apresentou limitacOes, tais em regibes bem proximas a
superficie;

Conduzir investigacGes em angulos azimutais variados e em
angulos polares diferentes de 90°, avaliando o campo sonoro
resultante e identificando as configuracfes de instalagdo mais
promissoras em termos de variacdes de nivel de ruido global
(AOASPL);

Realizar estudos mais detalhados (incluindo jatos coaxiais,
efeitos de voo, etc.) em instalacbes de maior porte, de modo a
tentar extrair tendéncias gerais que auxiliem no avanco de
novos métodos de previsdo e tecnologias de supresséo do ruido
de jato;

Realizar medicGes do campo acustico refletido e comparar com
dados da literatura; e a partir de um banco de dados mais
robusto, propor um método semi-empirico para a previsdo do
ruido de jato instalado, considerando bocais com chevrons.
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APENDICE A

Caracterizacéo acUstica da camara de teste - dados adicionais de
nivel de pressao sonora (NPS)
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APENDICE B

Determinacgdo do campo distante para a fonte sonora jato - dados
adicionais de Nivel de Pressédo Sonora:
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Figura B.1 - Dados de Nivel de Pressdo Sonora para o Microfone a 90° para a
faixa de frequéncias indo de 400 Hz a 40 kHz. (cont.)
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Figura B.1 - Dados de Nivel de Pressdo Sonora para o Microfone a 90° para a

faixa de frequéncias indo de 400 Hz a 40 kHz. (cont.)
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APENDICE C
Resultados adicionais de PSD e ANPS para configuracdes de fraca
integracao
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Figura C.1 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com

h/D; = 6 e X,/D; = [0,65; 4, 8; 12]; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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Figura C.2 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com

h/D; = 6 e X;/D; = [0,65; 4, 8; 12]; Mach 0,9 e bocal SMC 000.
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Figura C.3 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com
Xs/Dj =4 eh/D; = [2; 3; 4; 6]; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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Figura C.4 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com

Xs/Dj =4 eh/D; = [2; 3; 4; 6]; Mach 0,9 e bocal SMC 000.
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Figura C.5 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com
Xs/Dj = 12 e h/D; = [2; 3; 4,; 6]; Mach 0,5 e bocal SMC 000.
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Figura C.6 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com
X,/D; =12 e h/D; = [2; 3; 4; 6]; Mach 0,9 e bocal SMC 000.



a) 110

g

80

50

PSD [dB] 1/12 de oitava corrigida para 100 Dj

30

15

=z

10

-10

-15

-20

ANPS por unidade de Strouhal [dB re 20 pPa]

70 |48

+ = w1 Xs/Dj = 0.65

= == = jato isolado (SMC 006)

Mach 0.5 (SMC 006) |

+ == 1 =1 Xs5/Dj = 0.65
e m Xs/Dj= 4

= = = jato isolado (SMC 006) """

vemomm X5 /Dj =4
—#— Xs/Dj=8 :
—— Xs/Dj = 12 :
1t 10° 10"
st (£.Dj/Uj)
) |

ocll rereeieXe/DjEd; 0 |
—a— Xs/Dj = 8 :
—— Xs/Dj = 12 :
0= ~ -
10 10 10
St (f.Dj/Uj)

215

Figura C.7 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com

h/D; = 6 e X,/D; = [0,65; 4, 8; 12]; Mach 0,5 e bocal SMC 006.



a) 110

g

o
=}

ol

Mach 0.9 (SMC 006)

PSD [dB] 1/12 de oitava corrigida para 100 Dj

40 H

= = = jato isolado (SMC 006)
+ w1 Xs5/Dj = 0.65

v Xs/Dj = 4

—a— Xs/Dj =8

—— Xs/Dj = 12

30
10

1 10°

st (£.Dj/U])

O

-
.
w

-20

ANPS por unidade de Strouhal [dB re 20 pPa]

-25

= = = jato isolado (SMC 006)
v mm X5 /Dj = 0.65

v Xs/Dj=4

—— Xs/Dj=8

—— Xs/Dj = 12

-30

Mach 0.9 (SMC 006)

10

h/D; = 6 e X;/D; = [0,65; 4, 8; 12]; Mach 0,9 e bocal SMC 006.

T

-
10°

st (£.Dj/Uj)
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Figura C.9 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com
Xs/Dj =4 eh/D; = [2; 3; 4; 6]; Mach 0,5 e bocal SMC 006.
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Figura C.10 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuracdes com
Xs/Dj =4 eh/D; = [2; 3; 4; 6]; Mach 0,9 e bocal SMC 006.
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Figura C.11 - (a) Resultados de PSD e (b) de ANPS para configuragdes com

XS/D]- =12¢ h/D]- = [2; 3; 4, 6]; Mach 0,5 e bocal SMC 006.
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X,/D; =12 e h/D; = [2; 3; 4; 6]; Mach 0,9 e bocal SMC 006.

220



221

APENDICE D

Resultados de PSD em banda estreita para configuragdes
fortemente integradas:
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Figura D.1 - Resultados de PSD para configuracdes com X /D; = 21 e h/D;
[0; 0,5; 1]; Mach 0,5; (a) e bocal SMC 000 e (b) bocal SMC 006.
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Figura D.1 - Resultados de PSD para configuraces com X;/D; = 21 e h/D; =
[0; 0,5; 1]; Mach 0,9; (a) e bocal SMC 000 e (b) bocal SMC 006.



