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“We live in a society exquisitely dependent on science and technology, in which hardly
anyone knows anything about science and technology.”

(Carl Sagan, 1990)






RESUMO

Motores aeronduticos modernos usam um tratamento actustico chamado de liner, formado
geralmente por uma placa perfurada cobrindo um arranjo de cavidades. Esse tratamento
¢ tipicamente caracterizado por sua impedancia actstica. No entanto, a presenca de
escoamento rasante na superficie do liner levanta diversas questoes referentes a forma
correta de modelar esse tratamento actstico matematicamente. A abordagem mais comum
¢é usar a condicao de contorno de Ingard-Myers, que assume uma camada limite de
espessura infinitesimal. Alguns trabalhos, numéricos e experimentais, apontam problemas
nessa modelagem. Condicoes de contorno alternativas foram propostas, sendo que algumas
produzem resultados melhores que a condicao de Ingard-Myers quando comparadas com
modelos de alta fidelidade. Nesse trabalho, as condi¢ées de contorno disponiveis sao
analisadas, e uma delas é escolhida para ser implementada em um software de Elementos
Finitos. E realizada a derivacdo da formulacio fraca necessdria para a implementacao,
que ¢ entao validada através de uma comparagao com um modelo analitico para uma
geometria simples. Por fim, a nova condi¢ao de contorno é usada para modelar casos reais
envolvendo uma bancada de ruido de fan, e uma geometria tipica de motor aeronautico.

Palavras-chave: Aeroacustica computacional, impedancia actstica, liners






ABSTRACT

Modern aircraft engines include an acoustic treatment called liner, typically composed of
a perforated plate covering an array of cavities. This treatment is usually characterized by
it’s acoustic impedance. However, the presence of slipping flow on the surface of the liner
leads to issues regarding the proper way to mathematically model it’s acoustic impedance.
The Ingard-Myers boundary condition is the most widely used approach to modelling this
behavior, accounting for a boundary layer of infinitesimal thickness. The shortcomings
of this boundary condition have been the subject of several published works, in both
numerical and experimental applications, and alternatives have been proposed by some
authors. Some of these alternative boundary conditions have been shown to give better
than the Ingard-Myers boundary condition when compared to high-fidelity numerical
models. In this work, alternative acoustic impedance boundary conditions will be reviewed,
and one will be chosen for Finite Element Method (FEM) implementation. The derivation
of the necessary weak form will be presented, and the implementation will be validated by
comparison with an analytical solution for a simple case. Then this alternative boundary
condition will be tested in real world applications, in models representing an experimental
fan noise test rig and a typical aircraft engine intake.

Keywords: Computational aeroacoustics, acoustic impedance, liners
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1 INTRODUCAO

1.1 MOTIVACAO

Com o crescimento recente do setor de aviagao civil, o problema de ruido aeronautico
tem se agravado proporcionalmente, em especial em comunidades préximas a aeropor-
tos. A exposicao continua ao ruido a qual habitantes dessas comunidades estao sujeitos
possui efeitos psicolégicos e fisiologicos negativos (MORRELL; TAYLOR; LYLE, 1997;
KING; DAVIS, 2003). Para combater esse risco a saude publica, a International Civil
Aviation Organization (ICAO), entidade da ONU responsavel por, entre outras fungoes,
padronizar internacionalmente normas e boas praticas para a aviagao civil, definiu um
processo de certificagdo de aeronaves. Novos modelos de aeronaves precisam ser avaliados
experimentalmente conforme prescrito nesse processo de certificacao, e o ruido gerado pela
aeronave em operacao em condigoes especificas precisa estar em conformidade com limites
vigentes. Com o passar dos anos, esses limites tornam-se mais restritivos, com a finalidade
de garantir que tecnologias de controle de ruido mais recentes e eficazes sejam sempre
incorporadas a novos projetos de aeronaves.

O processo de certificacao usa uma métrica chamada de Effective Perceived Noise
Level (EPNL), que visa quantificar o incémodo proporcionado pelo ruido da aeronave
num unico valor numeérico. Isso é feito ponderando bandas de frequéncia de acordo com o
incomodo proporcionado, penalizando componentes tonais e ruidos de longa duracao, entre
outras técnicas descritas detalhadamente no Environmental Technical Manual (ICAO,
2010). Esse documento também descreve as condi¢oes em que a certificagdo deve ocorrer.
Trés condigdes de voo sao consideradas: take-off, approach e lateral. As duas primeiras sao
representativas das condi¢oes tipicas em que a aeronave respectivamente decola e pousa,
e a medicao de ruido ¢ realizada em pontos no solo diretamente abaixo da trajetéria da
aeronave. A terceira consiste em uma decolagem com os motores em poténcia maxima, e
o ruido é medido ao longo de duas linhas posicionadas em ambos os lados da aeronave,
paralelas a pista de decolagem.

Em cada uma dessas situacoes, o ruido gerado pela aeronave pode ser visto como
uma soma de contribuigoes de diversas fontes. O som gerado pela interacao entre o ar e a
estrutura do aviao (fuselagem, superficies de controle) é chamado de ruido de airframe, que

sera mais significativo quanto maior for a velocidade da aeronave. O motor é outra fonte,
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que pode ser novamente subdividida, com componentes que se devem ao fan, compressor,
turbina, jato expelido ou combustao. Cada uma dessas fontes possui caracteristicas e
mecanismos de geracao distintos, por isso é conveniente considera-los individualmente na
desenvolvimento de solugdes para reducao de ruido (CASALINO et al., 2008).

O foco deste trabalho é o ruido produzido pelo fan, que é um rotor responsavel
por captar ar e empurra-lo pela entrada de ar do motor. Como uma méaquina rotativa,
produz ruido de banda larga, com componentes tonais associadas a seu nimero de pas
e velocidade de rotacao (TYLER; SOFRIN, 1962). O ruido deste componente é a fonte
dominante durante o pouso e a decolagem (ENVIA, 2002).

Uma solucao usada amplamente em aeronaves comerciais para reducao de ruido
do motor é tratar acusticamente as paredes internas do duto do motor. O tratamento
acustico usado é chamado de liner, e consiste tipicamente em uma placa perfurada,
exposta ao escoamento, cobrindo um arranjo de pequenas cavidades (JULLIARD; RIOU;
LOZACHMEUR, 1993). Essa estrutura funciona como um arranjo de varios ressonadores
de Helmholtz, um para cada furo na placa, de forma que a inércia do ar restrito na regiao
do furo e a compressibilidade do ar no interior da cavidade apresentem comportamento
analogo a um sistema massa-mola. Por isso, esse arranjo ¢ especialmente eficaz em atenuar
ruido numa faixa de frequéncia estreita, em torno da frequéncia natural desse sistema, que
¢ determinada pela geometria do liner e pode ser escolhida para atenuar as componentes
tonais do fan. Esse tratamento é essencial para que aeronaves modernas adéquem-se ao
processo de certificagdo da ICAO, uma vez que a métrica de EPNL penaliza componentes
tonais.

Tratamentos acusticos desse tipo sao caracterizados por sua impedancia actstica
(MOTSINGER; KRAFT, 1991), que pode ser medida em bancadas experimentais espe-
cializadas, como a do LVA-UFSC, ou estimados por modelos semi-empiricos que usam
parametros geométricos do liner como entrada (KOOI; SARIN, 1981). Essa impedancia é
uma informacao fundamental para a predi¢ao adequada do ruido produzido por um motor
com liner, e modelos numéricos sao frequentemente utilizados para esse fim. No entanto, a
modelagem correta para representacao de impedancia actustica na presenca de escoamento
médio é fonte de discussao na literatura. Isso se deve a necessidade de representar o efeito
da camada limite no campo acustico quando o escoamento pode escorregar em paredes
impérvias ao escoamento. Esse problema é relevante ndo s6 em implementa¢des numeéricas,

mas também em medigoes experimentais para edugao da impedancia, que também depende
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dessa modelagem.

A abordagem tradicionalmente usada, que pode ser encontrada em diversos softwares
comerciais, usa a chamada condicao de contorno de Ingard-Myers, proposta em 1959 por
Ingard (INGARD, 1959) e estendida por Myers em 1980 (MYERS, 1980). Essa condigao de
contorno equivale a modelar a camada limite como uma folha de vorticidade de espessura
infinitesimal, e é obtida garantindo continuidade entre os deslocamentos de particula no
fluido e na parede. Porém diversos trabalhos recentes mostram que essa condi¢ao produz
resultados inadequados em condigoes especificas , e propoe formas alternativas de realizar
essa modelagem (RENOU; AUREGAN, 2011; RIENSTRA; DARAU, 2011; BRAMBLEY,
2011), tendo como principal caracteristica a presen¢a de uma camada limite de espessura
finita. Essas condigoes, até o momento, s6 foram implementadas numericamente em
modelos considerando geometrias simples, como dutos circulares, e modelam somente o
campo acustico nessa regiao. Seu efeito em uma geometria representativa de um motor
turbofan ou no ruido irradiado para o campo distante nao foram avaliados.

Esse trabalho visa implementar numericamente uma dessas novas condigoes de
contorno, usando um software de método de elementos finitos (FEM), para que a mesma
possa ser utilizada em geometrias arbitrarias. Para avaliar o efeito dessa nova modelagem,
dois casos de interesse foram escolhidos. O primeiro caso é a bancada de ruido de fan
da EESC-USP (MARTINEZ et al., 2017), na qual uma campanha experimental foi
conduzida, e os resultados numéricos usando diferentes condi¢ées de contorno podem ser
comparados com os resultados experimentais. O segundo caso de interesse ¢ puramente
numérico, tratando-se de uma geometria tipica de motor de aeronave disponivel na
literatura (MUSTAFI, 2013), que permite verificar o efeito da nova condigoes de contorno

em um caso real quando comparada com a condi¢ao de contorno de Ingard-Myers.

1.2 OBJETIVOS

1.2.1 Objetivos gerais

e Fazer uma revisao das condigoes de contorno alternativas para representacao de

impedancia propostas na literatura

e Implementar uma dessas condi¢oes de contorno em um modelo numérico baseado no

Método de Elementos Finitos (FEM)
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e Realizar predi¢bes numéricas usando a condi¢do contorno de Ingard-Myers e a

condicao de contorno alternativa escolhida

1.2.2 Objetivos especificos

Analisar a derivacdo e equacionamento de condi¢bes de contorno disponiveis na

literatura para determinar qual delas é mais apropriada para implementagao em

FEM

Derivar uma formulacao fraca de um equacionamento que modela o campo actistico
para determinar como uma condig¢ao de contorno deve ser aplicada, usando o método

de residuos ponderados

Combinar a equacao da condic¢ao de contorno escolhida com a formulacao fraca de
forma que a condi¢ao de contorno seja respeitada nas paredes do dominio computa-

cional

Escrever o equacionamento resultante da combinagao da forma fraca e condi¢ao de

contorno no formato aceito pelo software de elementos finitos

Implementar esse equacionamento no software e valida-lo por comparacao com um

resultado analitico num caso simples

Testar a condi¢ao de contorno alternativa num modelo que representa uma bancada

experimental, na qual o campo actstico é conhecido a partir de medigoes

Comparar a atenuagao prevista numericamente usando as condi¢oes de Ingard-Myers
e alternativa, e verificar qual delas apresenta melhor concordancia com os dados

experimentais

Testar a condi¢ao de contorno alternativa num modelo que representa uma aplicacao
real em motor aerondutico, e que permite prever a irradiacao de ruido para o campo

distante

Comparar os resultados obtidos nesse modelo considerando a condicao de contorno de
Ingard-Myers e a condigdo de contorno alternativa, e verificar o efeito da modelagem

de impedancia escolhida na predicao do campo acustico distante
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1.3 VISAO GERAL

O capitulo 2 compila diversos resultados relevantes para este trabalho encontrados na
literatura. A modelagem utilizada para representar o ruido de fan é apresentada, elemento
essencial nas analises seguintes. As limitacoes da condi¢ao de contorno de Ingard-Myers
apontadas na literatura sao descritas, e as condigoes alternativas sao apresentadas e
analisadas, e uma delas, proposta por Brambley, é escolhida para implementacao neste
trabalho.

O capitulo 3 diz respeito a modelagem matematica e implementacao numérica de uma
nova condicao de contorno. A equacao diferencial que rege o campo acustico é deduzida a
partir de equagoes fundamentais de fluidodindmica. O método de elementos finitos e o
conceito de forma fraca sao discutidos, essenciais para a implementacao da condicao de
contorno no software comercial utilizado (COMSOL Multiphysics). A equacao do campo
acustico é entao modificada para obter os termos necessarios para a implementacao da
condi¢ao de contorno na forma fraca, e o modelo é validado via comparac¢ao com casos
disponiveis na literatura e codigos numéricos previamente validados.

O capitulo 4 descreve a campanha de ensaios realizada no rig de ruido de fan da
EESC-USP, que servira como base para um dos modelos numéricos que testarao a nova
condi¢ao de contorno. O aparato experimental é descrito, além dos dados coletados e da
matriz de ensaios executada.

O capitulo 5 trata sobre o caso numérico que representa as condi¢des da campanha
experimental do rig de ruido de fan da EESC-USP. As etapas e hipdteses da modelagem
sao apresentadas, e os resultados usando as duas condi¢oes de contorno sao compara-
das com resultados experimentais, para verificar qual das condi¢bes melhor descreve o
comportamento experimental observado.

O capitulo 6, similar ao anterior, descreve o modelo numérico usado para simular um
caso representativo de um motor real de aeronave. A finalidade dessa analise é verificar o
efeito do modelo de impedancia no campo actstico distante, que é o fator mais importante

para aeronaves no mundo real.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 PREDICAO DE RUIDO EM MOTORES AERONAUTICOS

Simulagoes acusticas sao uma ferramenta til na etapa de projeto de aeronaves, que
precisam ser aprovadas em um rigoroso processo de certificagdo de ruido antes que possam
ser comercializadas (ICAO, 2010). Para possibilitar o desenvolvimento de ferramentas
preditivas desse tipo, é necessario identificar e isolar as possiveis fontes de ruido presentes.
Em uma primeira divisao, tem-se como fontes de ruido o airframe e o motor (SMITH,
1989). O ruido de airframe é causado pela interagao entre o ar e as superficies do aviao,
como fuselagem, asas e superficies de controle de voo. O ruido do motor, por sua vez, pode
ser subdivido de acordo com os varios processos necessarios para o seu funcionamento: fan,
compressor, turbina, cAmara de combustao e jato de exaustao. Cada uma dessas fontes
possui suas proprias caracteristicas acustica, como diretividade e densidade espectral. Além
disso, essas caracteristicas podem mudar para diferentes regimes de operagao da aeronave.
Para obter-se uma predicao do ruido produzido por uma aeronave, é necessario modelar
cada uma dessas fontes.

O presente trabalho tem como foco a predi¢ao do ruido de fan, que é um componente
rotativo que realiza a succao de ar pela entrada do motor, e é a fonte de ruido dominante
durante o pouso e a decolagem (ENVIA, 2002). Como é tipico em méquinas rotativas
o ruido produzido é de banda larga com componentes tonais em frequéncias especificas
(SMITH, 1989). As componentes tonais estao associadas a geometria periédica do rotor, ja
que o movimento de cada uma de suas pas causa perturbagoes acisticas aproximadamente
iguais e, ao longo de uma revolugao completa, essas perturbacoes ocorrerao um ntmero de
vezes igual a quantidade de péas do rotor. As frequéncias nas quais esses tons discretos estao
concentradas sdo chamadas de BPFs (blade passing frequency, ou frequéncia de passagem
de pd), e dependem do velocidade de rotagao do fan e do seu nimero de pas B. Elas

podem ser calculadas usando a expressao:

M
BPF, = nBRéDO (2.1)

Essa equacgao fornece a n-ésima BPF, em Hz, de um rotor com B pas com velocidade
de rotagdo RPM em rotac¢oes por minuto. Somente valores inteiros e positivos de n sao

validos. Quando n = 1, tem-se a primeira BPF, e todas as demais sdo multiplos inteiros
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dela.

Na métrica usada para certificagido de aeronaves, chamada EPNL (effective perceived
noise level), a presenga de componentes tonais é penalizada (SAHAI; STUMPF, 2014).
Para atenuar esses tons discretos, os motores turbofan presentes nas aeronaves comerciais
modernas usam um tratamento acustico chamado de liner nas paredes internas do motor.
Esse tratamento é tipicamente composto por uma placa perfurada cobrindo um arranjo
de cavidades, e por uma placa rigida que cobre a outra terminacao das cavidades. Essa
estrutura é mostrado esquematicamente na Figura 1. O liner é instalado de forma que a
placa perfurada fica exposta ao campo actstico. Configuracoes diferentes também existem,
como os liners com wire mesh, que incluem uma malha metélica cobrindo a placa perfurada,

ou liners com multiplos graus de liberdade, nos quais sao usados multiplas camadas de

cavidades separadas por placas perfuradas (JULLIARD; RIOU; LOZACHMEUR, 1993).

Figura 1 — Estrutura de um liner (GUESS; SCHINDLER, 1974)

Esse tratamento actstico é comparavel a um arranjo de ressonadores de Helmholtz,
e tem atenuagao 6tima em uma faixa estreita de frequéncias (KOOI; SARIN, 1981). Essa
caracteristica torna esse tratamento especialmente 1til para atenuar componentes tonais,
ja que um liner pode ser projetado para ter sua frequéncia de atenuacao 6tima igual a
BPF do rotor numa condigao de operacao especialmente critica (SPILLERE; BRAGA
et al., 2019), como a decolagem.

O parametro usado para caracterizar um liner é a impedancia actstica, denotada por
7, que é uma funcao da frequéncia e assume valores complexos. A parte real da impedéancia
é chamada de resisténcia, e a parte imaginéria é chamada de reatancia (MOTSINGER;

KRAFT, 1991). Para obter uma previsao de como um tratamento com impedéancia Z
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afetarda o campo acustico, é necessario usar uma condi¢do de contorno que prescreva
matematicamente a interacao entre a impedancia Z e as variaveis que descrevem o campo
acustico. Na auséncia de escoamento médio, a impedancia de uma superficie é definida
como a razao entre a pressao acustica e a velocidade actistica normal a superficie. Estender
essa defini¢do para o caso no qual ha escoamento escorregando na superficie nao é trivial, e
devem levar em conta efeitos acusticos da camada limite. Essa discussao sera apresentada
em detalhes na secao 2.2.

Voltando a atencao para a caracterizagdo do fan como fonte actstica, pode-se usar o
fato de que esse componente esta instalado no interior da nacele, que é essencialmente
um duto, para simplificar sua modelagem acustica. Qualquer campo actstico em regime
permanente no interior de um duto pode ser representado por uma expansao modal usando
uma quantidade finita de modos capazes de se propagar sem decaimento numa determinada
frequéncia (RIENSTRA, 2015). Com essa abordagem, pode-se prescrever o campo actstico
no plano do fan usando uma quantidade finita de coeficientes, que sao as amplitudes
atribuidas a cada forma modal acomodada na secao transversal do duto. O procedimento
para obter essa base modal é apresentado no capitulo 3.

Apesar de a modelagem do ruido do rotor ter sido simplificada consideravelmente,
obter as amplitudes modais nao é uma tarefa trivial. Uma opcao é usar dados experimentais,
como serda mostrado no capitulo 5, no qual usou-se medigoes de pressao na parede de um
duto com parede rigida para determinar o contetido modal excitado pelo rotor. Mesmo sem
conhecer as caracteristicas exatas da fonte, pode-se usar um tinico modo como excitagao e
prever como esse modo se propagara. Essa abordagem é especialmente 1til se combinada
com a regra de Tyler-Sofrin (TYLER; SOFRIN, 1962), que fornece os modos dominantes
para uma configuragao rotor-estator instalada no interior de um duto circular. Para um

rotor com B pas e um estator com V palhetas, tem-se a expressao:
m = kV +nB. (2.2)

Se existe um k inteiro que satisfaz essa expressao para um par (m,n), entdo o modo com
ordem azimutal m e ordem radial n é um modo dominante. Pode-se entao trabalhar em
atenuar os modos dominantes, mesmo sem saber exatamente as amplitudes modais que
melhor descrevem a fonte.

Usando essa representacao modal para descrever uma excitacao, pode-se calcular a

propagacao do campo actstico usando o método de elementos finitos (FEM). Esse método
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calcula uma solucao aproximada para uma equagao diferencial parcial considerando um
espaco de fungoes base com suporte local, que resulta num sistema liner caracterizado
por uma matriz esparsa (BOYD, 2001). Aspectos mais detalhados desse método serdo
discutidos no capitulo 3.

O campo acustico serda modelado considerando um equacionamento que permite
prescrever um campo médio ndo afetado pelo campo acustico para levar em conta efeitos
convectivos, e que assume que os campos de velocidade médio e actistico sdo potenciais.
Em casos mais simples, como na presenga de escoamento uniforme, o campo médio
pode ser prescrito diretamente, mas em geral esse campo médio é calculado previamente,
considerando um equacionamento de escoamento potencial compressivel (MUSTAFI, 2013).
Esse equacionamento sera apresentado no capitulo 3, e sua aplicacao em modelos numéricos

nos capitulos 5 e 6.

2.2 CONDICOES DE CONTORNO PARA IMPEDANCIA

O conceito de impedancia acustica é frequentemente utilizado para caracterizar
tratamentos acusticos no dominio da frequéncia. Na auséncia de escoamento a impedancia
de uma superficie é definida como a razao entre a pressao actstica e a velocidade de particula
normal a superficie, mas essa defini¢do precisa ser modificada se houver escoamento médio
escorregando na parede tratada, de forma que o movimento relativo entre a fluido e a
parede seja levado em conta.

Para obter uma solucao exata para esse problema, pode-se modelar a camada
limite explicitamente, de forma que seu perfil de velocidade varie suavemente e assuma
valor nulo na parede. Nesse caso, nao ha movimento relativo entre a parede o fluido e a
definigao tradicional de impedéncia pode ser usada (RIENSTRA, 2019). Para propagar o
campo acustico no interior da camada limite, pode-se usar a equacao de Pridmore-Brown
(PRIDMORE-BROWN, 1958), que permite computar um campo acustico se propagando
sobre um campo médio cisalhante. No entanto, essa abordagem nem sempre ¢é viavel em
aplicagoes praticas, devido ao alto custo computacional associado a discretizar a camada
limite, e a impossibilidade de obter solugoes analiticas para essa equacao. Ao invés de
resolver explicitamente o campo actstico dentro da camada limite usando a equacao de
Pridmore-Brown, pode-se usar uma condicao de contorno que encapsule os efeitos da

propagacao acustica dentro da camada limite. A obten¢ao de uma condicdo com essas
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caracteristicas nao é trivial, e varios trabalhos propondo uma formulacao para essa condicao
estao disponiveis.

A formulagao proposta por (INGARD, 1959), que foi posteriormente modificada por
(MYERS, 1980), é a condigdo de contorno mais amplamente utilizada para representagao
de impedancia na presenca de escoamento, e é chamada condi¢ao de contorno de Myers
ou Ingard-Myers. Ela é obtida com uma hipdtese razoavelmente simples e nao leva em
consideracao nenhum efeito da camada limite, visando apenas aplicar uma correcao
devido ao movimento relativo entre o fluido e a parede. Ao invés de garantir continuidade
da velocidade de particula na direcdo normal ao contorno entre o fluido e a superficie
tratada, como ¢ feito na auséncia de escoamento, a continuidade é garantida para o
deslocamento de particula. A formulagao inicialmente proposta por Ingard é vilida apenas
para superficies planas, e a contribuicao de Myers foi generaliza-la para superficies com
curvatura. Apesar da simplicidade das hipoteses consideradas, foi provado que essa condigao
de contorno representa o limite correto para modelar o efeito de uma camada limite inviscida
de espessura infinitesimal (EVERSMAN; BECKEMEYER, 1972). A equagao na forma

apresentada por Myers é:

AP L gl P
un—Z—l—i U VZ 70 (- V)ue. (2.3)

Essa é a condicao de contorno escolhida por diversos softwares comercias para
representagao de impedéancia na presenca de escoamento, com o COMSOL Multiphysics
(COMSOL AB, 2019) e o ACTRAN TM (FREE FIELD TECHNOLOGIES SA, 2016).
A implementacao numérica dessa condigao ja foi discutida na literatura (EVERSMAN,
2001), e foram apresentados equacionamentos adequados para a sua implementagao usando
o método de elementos finitos e de diferencas finitas. A derivacao da formulagao para
elementos finitos usa uma forma de residuos ponderados, também chamada de forma fraca,
e pode servir como base a implementacao de condi¢oes de contorno alternativas.

Essa condicao de contorno também ¢ amplamente usada em técnicas experimentais
de medicao de impedancia, que em geral também precisam de uma relagao que descreve
a interacao da superficie tratada com o campo actustico. Esse é o caso, por exemplo, de
técnicas baseadas no método de Prony (JING; PENG; SUN, 2008) ou em abordagens
usando mode-matching(SPILLERE; MEDEIROS; CORDIOLI, 2018). Tem-se como excegao
os métodos in situ(DEAN, 1974), que usam medi¢oes de pressao realizadas diretamente

no tratamento acustico, e nao dependem de uma relagao que rege a interagao entre a
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impedéncia e o campo actstico (BODEN et al., 2017).

No entanto, diversos trabalhos recentes apontam problemas nessa condicao de con-
torno. Em aplicacbes computacionais, ela gera instabilidades que precisam ser filtradas
no dominio do tempo, e fornece modos hidrodinamicos que geralmente sao ignorados no
dominio da frequéncia (BRAMBLEY, 2009). Ela também é mal-posta no dominio do
tempo (TAM; AURIAULT, 1996). Quando usada para determinar impedéancia a partir
de medigoes experimentais, ela fornece valores de diferentes dependendo da direcao do
escoamento (RENOU; AURECAN, 2011).

Existem diversas formulacoes alternativas disponiveis na literatura, cada uma obtida
usando métodos diferentes, mas tendo em comum a hipétese de uma camada limite de
espessura finita. A proposta de (AUREGAN; STAROBINSKI; PAGNEUX, 2001) usa um
parametro complexo adicional para considerar transferéncia de quantidade de movimento
entre o fluido e a parede tratada. Esse parametro é calculado com base no perfil e espessura
da camada limite considerada. Em casos experimentais nos quais as caracteristicas da
camada limite sao desconhecidas, o parametro em questao pode obtido realizando medi¢oes
com o escoamento médio em dire¢des opostas, de forma que a impedancia obtida para as
duas direcoes é a mesma (RENOU; AUREGAN, 2011). Essa condicio também permite
usar um segundo parametro que leva em conta a transferéncia de calor entre o fluido e a
parede tratada, para casos que apresentem um gradiente de temperatura nao desprezivel.

A versdo proposta por (RIENSTRA; DARAU, 2011) usa um processo de regularizagao
para modificar a condi¢ao de Myers, com a finalidade de chegar numa condicao de contorno
com comportamento de estabilidade fisicamente correto. Isso é feito aplicando um critério
de estabilidade a equagao de Pridmore-Brown, resultando em uma familia de condig¢oes de
contorno distintas, mas assintoticamente equivalentes. Os autores também determinaram
que a condicao de Ingard-Myers é absolutamente instavel para espessuras de camada limite
menores que um valor critico. Uma expressao para esse valor critico foi obtida, e os autores
determinaram que em aplicagoes industriais as espessuras de camada limite envolvidas sao
grandes o suficiente que essa instabilidade nao esteja presente.

A condigao de contorno proposta por (BRAMBLEY, 2011) também parte da equagao
de Pridmore-Brown, que permite modelar um campo actstico se propagando num escoa-
mento cisalhante como o perfil de uma camada limite. Uma técnica de expansao assintética
é usada para obter uma condi¢ao de contorno que fornece um resultado aproximadamente

igual ao da equagao de Pridmore-Brown, usando os termos de primeira ordem da expansao
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em func¢ado da espessura da camada limite. Uma condi¢ao de Myers modificada é obtida,
que depende de dois parametros que sao calculados através de uma integral ao longo da
espessura da camada limite, e portanto depende do seu perfil. O autor obtém nimeros de
onda para modos em um duto circular usando a condicao proposta, a condi¢ao de Myers
e a equagao de Pridmore-Brown, e observa que a condi¢do modificada nao apresenta as
instabilidades caracteristicas da condicao de Myers.

Outros trabalhos mais recentes apresentaram novas modificagoes para a condi¢ao de
Myers usando a mesma técnica de expansao assintotica, e existem versoes alternativas,
permitindo considerar a expansao usando termos de até segunda ordem na espessura da
camada limite (KHAMIS; BRAMBLEY, 2016b), levar em conta efeitos de viscosidade
(KHAMIS; BRAMBLEY, 2016a), permitir escoamento médio rotacional (MASSON et al.,
2018), e aplicar a condi¢ao de contorno em problemas resolvidos no dominio do tempo
(BRAMBLEY; GABARD, 2016).

Algumas dessas condi¢oes também ja foram analisadas independentemente em outros
trabalhos. As condigoes propostas por Rienstra e Brambley foram aplicadas para uma
geometria simples, considerando uma superficie plana infinita tratada, na qual uma
onda plana incide (GABARD, 2013). O padrao de espalhamento para essas condigoes é
comparado com uma solu¢do numérica exata obtida resolvendo a equagdo de Pridmore-
Brown. O padrao de diretividade obtido usando a condi¢ao de Brambley é consideravelmente
melhor que o fornecido por Myers, quando comparado com a solugao exata.

A condicao de Brambley também ja foi implementada numericamente usando o
método de diferengas finitas (GABARD, 2016). Nesse trabalho, os pardmetros considerados
sao representativos de uma aplicagdo real em motores aeronauticos. A condi¢ao de Brambley
se mostrou robusta, e a atenuagao prevista usando essa condi¢ao diferiu consideravelmente
da previsao usando a condi¢ao de Myers, especialmente nos casos em que o campo acustico
se propaga a montante, como é o caso em motores de aeronaves.

Como deseja-se implementar uma condi¢ao de contorno para impedéancia usando o
método de elementos finitos (FEM), é necessario que a condi¢ao de contorno escolhida seja
valida para uma geometria arbitraria. A derivagao inicial das trés condi¢oes apresentadas
anteriormente considera uma geometria simples, de um duto circular reto. A tnica condigao
disponivel com uma formulacao genérica é a de Brambley (BRAMBLEY; GABARD, 2016),
que também foi desenvolvida para aplicacao no dominio do tempo, usando operadores

vetoriais e sem a necessidade de conhecer nimeros de onda.
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3 MODELAGEM MATEMATICA E IMPLEMENTACAO

3.1 EQUACIONAMENTO

A formulacdo usada para o cdlculo do campo actstico pode ser obtida a partir
de trés equagoes fundamentais. Sera necessario também linearizar as varidveis acusticas,
separando-as em uma componente constante no tempo, referente ao campo médio, e outra

componente que varia harmonicamente, referente ao campo acustico:

pr = po + pe'’, (3.1a)
e = po + pe't, (3.1b)
u; = ug + ue'“’. (3.1¢)

As variaveis p, p e u correspondem, respectivamente, a densidade, pressao e velocidade.
O sub-indice t corresponde as varidveis totais, e 0 as variaveis do escoamento médi0. As
variaveis sem sub-indice sao as variaveis acusticas. Essa hipdétese de linearizacao assume
que as variaveis acusticas nao afetam as variaveis de campo médio, e para isso é necessario
que a ordem de grandeza da magnitude das variaveis actstica seja muito menor que a das
variaveis de campo médio.

A formulacao final sera escrita em func¢do do potencial de velocidade. Para isso,
assume-se que tanto o campo acustico quando o campo de escoamento médio sao irrotaci-

onais, e pode-se escrever:
uy = ug + ue'“ = Ve + Veel“'. (3.2)

Com essas hipoteses, parte-se da primeira equagao fundamental, que garante a
conservacao da massa. Trabalhando inicialmente com um caso no qual ndao hé campo

acustico, tem-se:

)
% LV - (pouo) = 0. (3.3)

Como ja estabelecido py nao varia no tempo, e tem-se que:
V- (pollo) =0. (34)

Assumindo agora que o campo acustico se propaga sobre esse campo médio sem

afeta-lo, conforme a hipotese de linearizacao ja apresentada, aplica-se a mesma equagao as
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variaveis totais:
iwpe™ + V- (poll() + poue™ + puge’ + puezi“’t) =0. (3.5)

Como as variaveis acusticas tem magnitude muito menor que as de campo médio, pode-se
desprezar o produto pu. Usando também a equacao 3.4, reescrevendo u = V¢ e dividindo
iwt

a equagao por €', obtém-se a equacao para conservacao da massa na forma desejada:

iwp+ V- (poVo + pug) = 0. (3.6)

A proxima equagao fundamental garante a conservacao da quantidade de movimento.
Novamente, essa equacao pode ser aplicada tanto ao campo médio quanto ao campo total.

Para o caso do campo médio:

a(Pouo)

ot + V- (pououo) = —Vpy. (37)

Considerando que as variaveis de campo médio nao variam no tempo:
uoV - (pouo) + po(uo - V)ug = —Vpy. (3.8)

Substituindo a equacao 3.4 nessa expressao, tem-se:

\Y \Y
(ug - V)ug = 2 = —v<p“) — po—22. (3.9)
Po Po Po
Aplicando a mesma equacao fundamental para o campo total:
ou 0
ptaitt + ut£ + utV : (ptut) + pt(ut . V)ut = —th (310)

Resolvendo as derivadas no tempo, dividindo todos os termos por py e substituindo o
termo V - (p;ug) usando a equagdo da conservagdo de massa para o escoamento total,

tem-se:

iw <1 n p) uel“t | (1 v p) (e - V)ug = — 20 (3.11)
Po Po Po

Como supoe-se que as perturbagoes actsticas na densidade é pequena se comparada a
densidade do campo médio, assume-se que 1+ p/py ~ 1. Faz-se a mesma consideragao

para a perturbacao actstica na pressao:

(3.12)

. . . + eiwt \V4
iwue™ + ((uo + ue™’) - V) (1 + ue'*t) = -V <pop> —p YFro

0
Po I
Substituindo a equagao 3.9, desprezando os termos que sao produtos de flutuacoes actsticas
e dividindo todos os termos por e'“t:

iwvu+up-Vu+u-Vug = —V<p>. (3.13)
Po
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Se 0s campos Ug € u sao irrotacionais, é possivel mostrar que:
V(ug-u) =up-Vu+u-Vu. (3.14)

Usando essa identidade e escrevendo o campo de velocidade actistica u em funcgao do
potencial de velocidade ¢, tem-se:
: Py
V(lwgb +ug-Vo+ ) =0. (3.15)
Po
A partir dessa equacgao, pode-se inferir que a grandeza na qual se estd aplicando o gradiente

precisa ser constante:

iwé -+ ug - Vo + 5 e (3.16)
0

Com a seguinte manipulacao, mostra-se que o valor escolhido para essa constante corres-
ponde a realizar uma translagao em ¢:
iw(qb—_C)JruO-v(qs-_C)er:o. (3.17)
iw iw 00
Considerando essa informacao e que o valor da constante nao afeta a definicao inicial
de u = V¢, conclui-se que qualquer valor de C' é adequado, e escolhe-se, sem perda de
generalidade, C' = 0. Por fim, obtém-se uma expressao para a pressao em funcao do

potencial de velocidade:
p=—po(iwp +ug - Vo). (3.18)
A 1ltima equagao fundamental de interesse vem ao realizar-se a hipétese de gés ideal,
e que as perturbagdes actsticas em torno do campo médio ocorrem de forma adiabatica:

po+pett (Po + pei‘“)”
Po Po ’

(3.19)

onde v é a razao entre calores especificos a pressao e volume constantes para o gas em
questao. Para o ar atmosférico, que pode ser considerado um gas ideal diatomico, v = 1.4.

Usando uma expansao em série de Taylor para o termo no lado direito da equacao, obtém-se:

2

. . —1 .

1+ Leiot =1 4y Lot 4 i) <p ) B 4 (3.20)
Po Po 2 Po

Usando novamente que p/py << 1, considera-se que os termos de ordem alta sdo desprezi-

veis e toma-se somente o de primeira ordem, resultando em:

p
p=7"p. (3.21)

Po
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O termo multiplicando p no lado direito da equagao pode ser reescrito usando a equagao
geral de gas ideal, e corresponde ao quadrado da velocidade de propagacao do som no gas
em questao:

7% =yRT = ¢}, (3.22)

onde T é a temperatura em unidade absoluta, e R a constante especifica do gas. Assim,
assumindo que a velocidade do som é constante no campo médio, obtém-se uma relagao

entre as perturbacgoes acusticas de pressao e densidade:

p = cip. (3.23)

Substituindo as equacoes 3.18 e 3.23 na equacgao 3.6, encontra-se a equacao em funcao
de ¢ que descreve o comportamento do campo actuistico se propagando em um campo

médio com escoamento:

—iwfo (iwp +ug - Vo) + V- (POV¢ - uo%(iweb + U - V¢)> = 0. (3.24)
0

o

As demais varidveis actsticas podem ser calculadas com base no potencial de velocidade ¢

usando as expressoes:

p = —po(iwp +ug - Vo), (3.25a)

p= —%(iqu +up- Vo), (3.25b)
0

u=Vo. (3.25¢)

3.2  ELEMENTOS FINITOS E FORMA FRACA

Para resolver a equagao 3.24 o Método de Elementos Finitos (FEM) sera usado. Para
isso, a equagao precisa ser reescrita em uma formulacao fraca, usando um procedimento
para transformar a equagao a equacao diferencial em uma equagao integral. Enquanto a
equacao diferencial precisa ser respeitada em todo os pontos do dominio, a formulacao
integral somente precisa ser respeitada em volumes arbitrariamente pequenos do dominio.
Essa modificacao enfraquece os requisitos matematicos de existéncia e continuidade da
solucao e de suas derivadas, justificando o nome dado a essa formulacao. Esse procedimento
é chamado método de Galerkin.

Para obter essa formulagao, a equagao diferencial a ser resolvida ¢ multiplicada por
uma funcgao-teste W, e integrada ao longo de todo o dominio computacional. Como espera-

se que a equagao diferencial seja nula em todos os pontos do dominio, a nova equagao
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integral se mantém valida para qualquer funcao-teste. Isso s6 é valido, no entanto, para
a solucao exata da equacao diferencial, que na pratica dificilmente pode ser encontrada,
exceto para algumas combinagoes simples de geometria e condigoes de contorno.

Com a formulacao fraca, diversas solu¢oes podem ser encontradas escolhendo arbi-
trariamente as fungoes-teste. No Método de Elementos Finitos o dominio computacional
é dividido em um ntimero arbitrario de elementos, de forma que nao ha intersecao entre
quaisquer dois elementos e que a uniao de todos os elementos seja o dominio compu-
tacional. A divisao de acordo com esses critério é chamada de particao, e os elementos
dessa particdo devem ser de geometria especifica. A escolha mais simples sdo tetraedros
para uma geometria tridimensional, ou tridngulos para uma geometria bidimensional. Os
vértices desses elementos sao chamados de noés.

Com base nessa particdo, um sistema de equacoes discretas pode ser obtido. Usa-se
um conjunto de fungoes-teste, cada uma com valor unitario em somente um né da particao
e nula em todos os demais, e definidas de forma que a funcao-teste seja continua no
dominio. A variavel sendo resolvida também é aproximada por um polinémio, chamado de
funcao de forma.

A seguir, obtém-se a forma fraca da equacao diferencial de interesse. Para uma
notacao mais compacta a equacao 3.6 sera usada, na qual basta substituir a flutuacao na
densidade p para obter-se a equagao 3.24. Multiplicando essa equacao por uma funcao-teste

W, e integrando-a em todo o dominio computacional §2:
/Q (iwp + V - (poV + pug))W dV = 0. (3.26)

Em seguida, faz-se a seguinte manipulagdo com o objetivo de obter um termo no qual o

teorema da divergéncia pode ser aplicado:
/Q (iwpW + V- (WpoVe + Wpuo) — (poVé + puao) - VIV) dV = 0. (3.27)

Separa-se entao a expressao em duas integrais: uma no volume §2 e outra no contorno do

dominio computacional 0€2:
/Q (iwpW — (poV + pug) - VW) dV + /89 (WpoVo+ Wpug) -1dS = 0. (3.28)

Essa expressao ¢é forma fraca da equagao diferencial original, e também a equacao
global da formulacdo de elementos finitos. Para que uma solug¢ao possa ser obtida, é

necessario prescrever condi¢oes de contorno, o que pode ser feito impondo restrigoes
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na integral no contorno 0€2. Considerando que deseja-se modelar o comportamento de
um liner, pode-se realizar uma simplificacdo nesse termo: como o tratamento actstico é

impérvio ao escoamento, tem-se que ug - i = 0, resultando em:
/ (iwpW — (poV + pug) - VW) AV + / WpoVe - AdS = 0. (3.29)
Q o0

Assim, é possivel determinar completamente a condicdo de contorno prescrevendo a
quantidade u,, = V¢ - i, a componente normal da velocidade de particula na parede. No
caso mais simples, tem-se u,, = 0, a condicao de contorno natural, que corresponde a
parede rigida.

Na condigao de contorno de Ingard-Myers, a velocidade de particula actstica normal

a parede com impedancia actstica Z é dada por:

_r 1 p)_pA -
un_Z+iwu0 V(Z 7 (i - Vuy). (3.30)

Analogamente ao que foi feito para a equacao do volume, é possivel manipular termos
dessa equagao para aplicar o teorema de Stokes e reduzir uma integral de superficie para
uma integral de linha. Para esse caso usando a condi¢ao de contorno de Myers, sendo I,

o integrando da integral de area da equacgao 3.28:

_ p_ 1 (p)_pA'A‘ )
BQ[MdS—/BQWpO(ZjLiqu v(2)- L@ Vug))ds. (3.31)

Com o objetivo de aplicar o teorema de Stokes, deseja obter uma expressao da

seguinte forma:

n x V(n X Wpouo) (Wp0§u0> —n- V(Wpogﬁ . u()). (3.32)

Considerando que V- (poug) = 0 (equagao 3.4), que o campo ug é potencial e que ug-fi = 0,

tem-se:
~ ~ b o p b
fi x v<n X WpOZu0> — potle - (WV(Z> + ZVW) Woy Lt (f- Vug).  (3.33)

Isolando no lado esquerdo os termos de interesse nessa expressao, que sao 0S (ue aparecem

em I,;:

Wpou()V(Z) ng n-(h-Vuy) =0 x V(n X W,OOZ ) — pO%uO VW, (3.34)

7"

que quando substituido na expressao para I, resulta em:

IM = Wpog

L/, N
L+ M(n x V(n x Wp0§u0> — oLy vw). (3.35)
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Essa expressao é integrada no contorno 92 do dominio computacional, e em um dos
termos o teorema de Stokes é usado para reduzir essa integral de superficie para uma
integral de linha. No entanto, a superficie em questao envolve um volume e por isso ¢é
fechada, de forma que a curva I' ao longo do qual essa nova integral de linha é realizada é
um conjunto vazio:

L . p Lora (o p
[ —ax V(n x Wp0u0> as=— [t <n x Wp0u0> ar.  (3.36)

o0 1w A iw Jr Z
Nesse caso, tem-se que a integral em questao é necessariamente nula, desde que o inte-
grando da expressao satisfaca requisitos de continuidade ao longo de 0€). Esse critério é
possivelmente desrespeitado na transicao entre a parede rigida e o tratamento actstico, mas
é provavel que isso nao seja um problema devido ao fato de uma formulagao fraca de FEM
estar sendo usada, que reduz consideravelmente o efeito de descontinuidades (EVERSMAN;,
2001). Alternativamente, em um modelo numérico é possivel fazer a impedancia variar de

forma continua e rapida na transicao para evitar esse problema.

Dessa forma, obtém-se a seguinte expressao para o integrando I, que é a expressao
fraca usada para especificar a condi¢ao de contorno de Ingard-Myers no equacionamento
sendo desenvolvido:

I = 2 poliwW — ug - VIV). (3.37)

iwZz

Comparada a formulagdo inicial, essa expressao possui a vantagem de reduzir a ordem de
derivadas necessarias de p, ao custo de um aumento na ordem de derivadas necessarias de
W. Isso é favoravel porque calcular derivadas de ordem mais alta de p, que é funcao da
variavel dependente ¢, aumenta consideravelmente o custo computacional do problema,
devido a necessidade de uma discretizacao mais refinada. Esse problema é especialmente
relevante na condicao de contorno de Brambley, que sera desenvolvida na préxima secao,

porque a expressao para u, nesse caso depende de derivadas de ¢ de até terceira ordem, e

um procedimento analogo sera realizado para reduzir esse requisito.

3.3 IMPLEMENTACAO DE NOVA CONDICAO DE CONTORNO

Para a condicao proposta por Brambley, supondo uma camada limite de perfil linear
e espessura 0, tem-se a seguinte expressao para a componente normal ao contorno da

velocidade de particula actstica (BRAMBLEY; GABARD, 2016):

_p 1 P 0 2 u-n 2 u-fi
=+ g V(Z>+iwuo Viu+dpouo V( 7 T 0 V| (338
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onde V2 denota o laplaciano no plano tangente ao contorno. Definindo I, analogamente
ao que foi feito na equagao 3.31, como o integrando da expressao que prescreve a condi¢ao

de contorno e substituindo essa expressao para a velocidade actstica normal:

Ip = Wp()(g + ii}uo . V(g) + iiuo -V3iu+ dpoug - V(llzn + 3iuuo . vuZn>>
(3.39)
Nota-se que essa expressao nao inclui o termo de variacao de variacdo de curvatura
adicionado por Myers, mas como uma formulagao fraca que inclui esse termo ja foi deduzida
anteriormente pode-se inclui-lo para tornar a formulagao mais precisa e compacta. Para

maior clareza nas derivagoes a seguir, o integrando Ig ¢é subdividido em quatro termos:

IB = T1 + TQ + T3 + T4, (340&)
_ p 1 <p) _ P s a. >

T, = Wp0<Z + iwuo \Y4 . inn (i - Vuy) |, (3.40b)
0

Ty = —Wpoug - V31, (3.40c)
iw

Ty = 6W pPu, - VLZH, (3.40d)
20 u-i

T4 = ?)lin,OSUO -V (uo : VZ> (3406)

O termo T}, que agora inclui o termo de curvatura, é a equagao para a condi¢do de contorno
de Myers, que ja foi desenvolvida em uma forma mais fraca na se¢ao anterior. A seguir, o
mesmo processo sera realizado para os demais termos.

Para generalizar esse procedimento, usa-se a seguinte identidade vetorial, valida para

um vetor normal i com médulo unitario e um vetor v qualquer:
A-Vx(fixv)=V.-v—i-V(iv). (3.41)

Uma expressao dessa forma, quando integrada em uma superficie 9€), permite aplicacao
do Teorema de Stokes no lado esquerdo, resultando em uma integral ao longo da linha I
que contorna a superficie. Se o contorno for fechado, essa linha serd um conjunto vazio e a
integral sera nula. Essa foi a hipotese considerada na obtengdo da formulacao para FEM
da condicao de Ingard-Myers, que segue o desenvolvimento de Eversman (EVERSMAN,
2001):

/BQH-VX(nxv)dS:/F(nxv)-tdF:(). (3.42)

E possivel, no entanto, realizar a implementacao sem fazer essa hipotese, que formal-

mente exige continuidade na transicao entre as paredes rigida e tratada. Particionando o
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contorno do dominio computacional em 0 = 92, U 9€);, pode-se separar a integral no
contorno em integrais em cada particao. A particao 0€); representa a regiao tratada, e 0§,
a regiao de parede rigida. A integral em 0€;, terd integrando zero, ja que deseja-se que a
condicao de contorno nao modifique o comportamento nessa regiao. Aplicando o teorema
de Stokes para a regiao tratada, obtém-se uma integral em I';, que é uma linha finita ao
longo da qual é possivel realizar a integracao:

/aQﬁ-Vx(ﬁxv)dS:/(ﬁxv)-EdF. (3.43)

It

Com essa formulagao, ndo ha necessidade de garantir que a impedancia varie suave-
mente na interface entre as paredes rigida e tratada. O efeito dessa integral de linha ja foi
estudado para a condigao de Ingard-Myers e nao foi considerado significativo (GABARD,
2010), mas essa conclusao nao se estende necessariamente para a condigdo modificada sendo
implementada. Por simplicidade, no desenvolvimento a seguir assume-se que a integral
no contorno 0f) serd nula, mas ao final as contribuicao de cada termo para a integral na
linha I'; serao computados.

Para o termo T35 usa-se a seguinte relacao:

TR (Woku).  (344)

Z Z

4
A\ <ZWp(2)(u : ﬁ)u0> = 0Wpiug - V

Substituindo T3 nessa expressao, e usando a equacao 3.4 pode-se escrever:

A

u-n

Z

J
A\ (ng(u . ﬁ)u()) =T34 6po ug - V(Wpy). (3.45)

A

Para substituicdo na equacao 3.41, a seguinte grandeza também é necessaria:

i - V(ﬁ- (;ng(u : ﬁ)u0>> = ngg(u D) (A-V(ug - A)). (3.46)

Essa expressao foi simplificada consideravelmente usando o fato de que o contorno é
impérvio ao escoamento médio, ou seja, ug - i = 0. Substituindo essas expressoes na
equagao 3.41 e desprezando o lado esquerdo dessa equagao, que sera nulo apds a integracao,

obtém-se uma expressao alternativa para T3:

d N\ «
Ty = ZWph(u - 8)(h - V(ug - 1)) — dpy

u-in

A

O procedimento para o termo T, é exatamente o mesmo, e chega-se na expressao:

20 u-n\ R 20 u-i
T, = _—prg (uo : V) (h-V(ug-1)) — 5,7 (uo : VZ>u0 -V(Wpo). (3.48)
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Para o termo T5, antes é necessario definir o laplaciano no plano tangente. Tomando
dois vetores ortogonais t; e to contidos nesse plano, essa operagao é definida da seguinte

forma:
Viu=(t;-V)[(t1- V)u| + (62 V)[(t2- V)u (3.49)
O fato de o campo de velocidade u ser potencial permite que a expressao seja reescrita

COImo:

Viu=V(t;-V(u-t1)) + V(tz - V(u-tz)) (3.50)
Por conveniéncia, define-se uma variavel auxiliar D, tal que:
Viu=V[ti-V(u-f1)+ - V(- 6)] = VD, (3.51)
e com o objetivo de aplicar a identidade da equacao 3.41, desenvolve-se a expressao:
o ) 4]
iw iw iw

Novamente usando a equagao 3.4, o dltimo termo seréd zero. Expandindo V(W D,) usando

as regras de diferenciagao:
) ) )
V- proDqu = .prouO -VD, + _fpoDullo - V. (353)
iw iw iw
A outra expressao necessario para aplicacao da identidade é:
0 1)
iw iw

Usando essas expressoes na identidade em questao, obtém-se uma expressao alternativa
para T5:
0 . . )
Ty = —WpeD,i- V(i -ug) — —poDyug - VIV (3.55)
iw iw

Por fim, pode-se escrever a condicao de contorno como uma contribui¢ao somada na

equacao global do sistema, com a seguinte forma:

/Q (iwpW — (poVe + pug) - VW) dV + /m(T1 F T+ Ty +T)dS =0,  (3.56a)

N

T1 = poZ(W iqu VW), (356b)
)

T2 = EpoDu(Wﬁ . V(ﬁ . uo) — Up VW), (3560)

u-in . .

T3 = dpo Z (Wpotr - V(ug - 1) —ug - V(Wpy)) (3.56d)
20 u- i R R

T, = 3,7 <uo : V) (Wpoh - V(ug - i) —up - V(Wpy)), (3.56¢)
iw Z

Du = tAl : V(u . Al) + tAz . V(u . tAz). (356f)
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Essas sao as equagoes que serao entradas no software de FEM para especificacao
completa da condi¢ao de contorno. Quando comparada com a condi¢ao de Ingard-Myers,
essa implementacao da condicao de contorno de Brambley requer algumas informagoes
adicionais. E necessario conhecer os gradientes da impedancia e da densidade no campo
médio, mas essas grandezas podem ser calculadas automaticamente pelo COMSOL Mul-
tiphysics. Outros parametros geométricos necessarios, como os vetores normal e tangenciais,
também sao calculados automaticamente e ficam disponiveis para uso na formulagao.

Essa implementacao também depende de derivadas de até segunda ordem do potencial
de velocidade acustico ¢, que é variavel dependente. Antes das manipulacoes realizadas
nessa seg¢ao, os termos 75 e Ty possuiam derivadas de terceira ordem da variavel dependente.
Como as fungoes de forma usadas pelo software sdo polindmios de segundo grau, essas
derivadas seriam dificeis de serem obtidas durante o processo de solugoes, exigindo varidveis
auxiliares intermediarias que aumentariam consideravelmente o custo computacional.

As manipulacoes algébricas feitas para chegar nesse conjunto de equacoes nao sao
restritas ao sistema de coordenadas cartesiano. Essas equacoes podem ser usadas tanto para
um modelo tridimensional como para um modelo bidimensional axi-simétrico, mudando
somente a representacao do operador V e os diferenciais nas integrais da equacao global,
de acordo com o sistema de coordenadas usado.

Na derivacao apresentada, assumiu-se que a impedancia varia suavemente na transicao

entre as regioes tratada e rigida, e que:

A p A~ _
/an n-Vvx (MWpo(n X u0)> ds =0, (3.57a)
/ iV x (_(SWpODu(ﬁ x u0)> ds =0, (3.57h)
o9 iw
A 5 A A
/89 n-V x (Zng(u ) (0 x u0)> dsS =0, (3.57¢)
/ 8- x (=22 1R - V(u - 2)) (B x up) | dS = 0 (3.57d)
o0 3iwz ' '

Pode-se usar a hipotese alternativa representada pela equagao 3.43, que transforma essas
equacao em integrais sobre uma linha finita, que podem ser computadas numericamente.

Essas integrais serao somadas como uma contribuicao na equacao global do sistema, e a
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integral resultante fica:

/ (By + By + By + E))(A-up) - £dly,  onde: (3.582)
Iy
B=L .
V=L, (3.58D)
5
By = WD, (3.58¢)
1w
5
Es = Eng(u - f), (3.58d)
Bi— -2 WoR(uo - V(u- i) (3.58¢)
STV Polto un) 0ee

A linha T, contorna a regido tratada, e t é o vetor tangente a essa linha no sentido anti-
horario. Essa integral é incluida no equacionamento global do sistema, e é uma "condicao
de linha", similar a uma condi¢do de contorno, mas aplicada & uma curva ao invés de
uma superficie. Com a inclusao dessa condi¢ao, remove-se a restrigdo de que a impedancia

precisa variar suavemente na transicao entre paredes rigida e tratada.

3.4 VALIDACAO

Para validar a implementacao da condi¢ao de contorno, sera usado um caso com
resultado analitico conhecido. Isso é possivel para um duto circular, com parede tratada
ou rigida, na presenga de escoamento médio axial uniforme e densidade média constante.
Nessas condigoes é possivel obter uma solu¢gao modal, mas nao ¢é possivel modelar uma
transicao entre parede rigida e acusticamente tratada. Para isso serd necessario usar
um processo de mode-matching, que permite prever como os modos se espalharao numa
descontinuidade.

Para obter a solugdo modal, pode-se usar a equacao 3.24 considerando ug = wyz em

coordenadas cilindricas (7,0, z):

0?¢ 1 0% wg\ %9 10¢  _iwwydo  wP
w*wam*( “g)oEtrer T g o gt B

022  ror 2 0z

Considerando-se periodicidade em 6 e variacao harménica em z:
o(r,0,2) = ¢p(r)e m0ik=z, (3.60)

que substituido na expressao anterior resulta em:

2
o 106 ((w—kzwo> _kg)qs—’:;gb:o. (3.61)

or?2  ror Co
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Essa é uma equacao de Bessel, e as solucoes de interesse sao as fungoes de Bessel do
primeiro tipo J,, (7). As fungoes de Bessel do segundo tipo sao descartadas por conterem
uma singularidade em r = 0 que nao representa o fenémeno fisico sendo modelado. Com

isso, obtém-se a seguinte solu¢ao modal:

¢ = Jp(kpr)e im0k (3.62)
com k, dado por:
_k 2
2= (TR0 g2 (3.63)
Co

Também é possivel formular a equacao 3.61 como um problema de auto-valor:

0? 10 m?
Rl e (364

Para usar essas solu¢oes modais, é necessario determinar os valores possiveis do
numero de onda axial k, para cada m. A ordem circunferencial m pode assumir qualquer
valor inteiro, mas as formas modais obtidas com m e —m sao idénticas, com o sinal
determinando apenas se a forma modal gira no sentido horario ou anti-horario. Portanto,
pode-se considerar somente valores nao-negativos de m na obtencao dos valores para k,.

Os possiveis pares (m, k,) irdo depende da condi¢do de contorno usada. Para parede
rigida, tem-se que a velocidade de particula normal a parede precisa ser nula. Numa

geometria circular em coordenadas cilindricas, essa é a velocidade na direcao radial.

Considerando um duto de raio R, a seguinte equacao precisa ser satisfeita na parede:

0 .
Uy = Uy = é)‘f = k.J! (k.R)e ™07k — (), (3.65)

Tem-se uma solugao trivial k£, = 0, que resulta em uma forma modal constante se

m = 0, e zera a forma modal para todos os outros valores de m. As demais solugoes estao

n

» € a n-ésima raiz maior ou

associados aos zeros da derivada da funcao de Bessel. Se «
igual a zero de J/ (a), tem-se:
o

Y 3.66
g B (3.66)

Os valores de o, podem ser calculados numericamente. Usando o valor de k, e a equacao
3.63 obtém-se dois valores de k., que correspondem a onda se propagando nos dois sentidos
de z.

Dessa forma, todos os possiveis pares (m, k,) que representam um modo que se forma

em um duto cilindrico com parede rigida sao obtidos. Para cada um desses modos, se o
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valor de k. for puramente real o modo se propagara indefinidamente ao longo da direcao
axial, sem perdas de energia, e é chamado propagante. Se k, tiver parte imaginaria, o modo
terd sua amplitude decaindo exponencialmente na dire¢do de propagacao, e ¢ chamado
evanescente. Usando a equacgao 3.63, pode-se mostrar que o critério que determina se um
modo é propagante ou evanescente é a frequéncia, e o modo sera propagante se:

%" cz — wi (3.67)

w >
A frequéncia na qual a igualdade é satisfeita é chamada frequéncia de corte, e é uma
caracteristica de cada modo. Para qualquer frequéncia existird uma quantidade finita
de modos propagantes, e suas formas modais podem ser usadas para compor o campo
acustico..

Para a condigao de Ingard-Myers, tem-se que a seguinte equacao precisa ser respeitada

na parede:

p 1 <p> Lp. 4
n=75+—u -V ——=h- (- V)ue. 3.68

“ A + iwuo Z * iw Z (B V)ug ( )
Considerando que a impedancia Z nao varia no espago e substituindo as demais variaveis

usando a expansao modal como feito para o caso de parede rigida, chega-se na relacao:

A L))

T R)k = po(w — wok)?. (3.69)

Essa equacao ¢ consideravelmente mais complexa que a obtida para o caso de parede
rigida, mas ainda pode ser resolvida numericamente quando combinada com a equacao
3.63. Nessa condic¢ao, todos os numeros de onda axial k, terdo parte imaginaria, e terao
sua amplitude decaindo ao longo do sentido de propagacao.

Por fim, para a condi¢ao de contorno de Brambley, num duto cilindrico e assumindo
camada limite com perfil linear e espessura d, tem-se a seguinte equacao na parede:

8¢ PoWo 2 (0] B P 2 [0)0)
Wl — 62 k(w 3w0k)8r (w0 — wok) 2 = S (k? + m?) - (3.70)

Ainda é possivel substituir a expansao modal das varidveis e resolver essa equacao numeri-
camente, mas uma alternativa mais eficiente é obter os niimeros de onda e formas modais
através de um problema de auto-valor usando a equacao 3.64. Nesse caso, usa-se uma
discretizacao ao longo do raio e especifica-se as condigdes de contorno no ponto correspon-
dente a parede. A implementagao usada, desenvolvida por André Spillere (SPILLERE;

BONOMO et al., 2020), usa um método espectral para obter as autofungoes e autovalores
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associados, que correspondem respectivamente as formas modais e seus niimeros de onda
axiais.

Com as bases modais usadas para cada regiao do duto definidas, é necessario agora
modelar a transi¢ao entre essas regioes usando um método de mode-matching (GABARD;
ASTLEY, 2008). Esse método usa um volume de controle V' que envolve a regiao de
transi¢ao, como mostrado na Figura 2, e garante a conservacao de massa e quantidade de

movimento nesse volume.

AX,y
Z=-8& Z2=+¢
' E Ay
impedancia 71 ’FM
_______________ n
+
u,= (0, 0, wy) S
X
—> S pZ >
- i
]
1
V 1
P1> Uy, Vi, Wy i P2; U, V2, Wp
1
1
L
gz

Figura 2 — Geometria e volume de controle para a derivacao do método de mode-matching
(GABARD; ASTLEY, 2008)

Para o caso de solugoes modais, obtém-se um sistema linear com a forma:

Pl Py | (AS P Py | (Af
2 1 2| _ |t 2 1 7 (3.71)
M3 —M;| \A] M; —M; | \A;
onde AT sdo os vetores de amplitudes modais para os modos na regido n que se propagam

na direcio +z. As submatrizes P¥ e M vem das equacio de conservacio de quantidade

de movimento e massa, respectivamente, e sao dadas por:

kE iw

+ zmn,pB OPoCo +

(M) =/5<wo+co —wok‘zn5> T5dS — / — W, A Pf,dl (3.72a)
wW., Pt

P, =/ L T 3.72b

( n) B Spo(w—ka:,‘;ﬂ) ( )

As formas modais na regiao n sdo dadas por P?fﬁ‘ A funcao-teste W, é escolhida como
P;fa nas equacoes para P e Py, nas equagoes para M:=E. A admitancia de parede em cada
secao é dada por A, =1/Z,, com A = 0 no caso de parede rigida. No caso de interesse,
quase todos os parametros nessas integrais nao variam no espaco, as unicas excegdes sendo

as formas modais P* . € as fungdes-teste W,
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As formas modais sao escolhidas como fungoes-teste, e calculando a integral em

coordenadas cilindricas tem-se:
R 21 .
/ W, PE,dS = / / oo (RET) T, (KEr)e 1 mectma)0p 4y g (3.73)
S ’ o Jo

2T .
/F W, PE, dl' = /O T (K R) T (K R)e ™ (mectma)? g (3.73)

Em ambas as equagdes, a integral em 6 tornard o termo nulo se m, + mg for diferente

de zero. Para os demais casos, usa-se a identidade J_,,(r) = (—1)™J,,(r). Os termos nos

quais mg = —m,, ficam:
/ WoPE,dS = 2m(— / T (k&) T (K7 dr (3.74a)
/F WoPE, Al = 27y, (kO R)Jy, (KO R), (3.74b)

e pode-se usar o seguinte resultado analitico para desenvolver a integral em S:

/J (ky7) o (kor)rdr = 2(/{2J (k1r) Jm—1(kar) — ky 1 (k1) I (kar)),  (3.75)

k3 — k3

se ko for diferente de k°. Se kP = k%, usa-se ao invés:
2 r? 2
/ Tl rdr = = (I (k1)? = Ty 1 (k) T (k) ). (3.76)
Para casos com mais de uma transi¢cao pode-se aplicar esse equacionamento para
cada uma das transigoes, corrigindo as amplitudes modais para levar em conta o efeito da

propagacao entre as interfaces. Para duas interfaces:

Py Py | [Es(z)As) | PT Py | [Ef(2)AT (3.77)
M3 —My | \Ej(z12)A7 M —Mj | \E; (212)Ay
Py —Py | [Ef(23)A] _ Py Py | (Ef(23)A] ' (3.78)
Mg —M; | \E; (223)A; ) My —My| \E;j(223)A5
A matriz diagonal EE ¢ definida como:
(Efﬁf(z))a’a = exp(—ikE, ,2). (3.79)

Assim, considera-se que A sdo as amplitudes no plano z = 0, e as matrizes EF calculam
o efeito da propagacgao entre z = 0 e as interfaces, que encontram-se em z = z15 € 2 = 2zo3.
Com essas equagoes, é possivel especificar uma excitagao incidente conhecida no

regido 1 prescrevendo AT . Considerando que em z > 23 o duto possui terminacio anecoica,
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tem-se também que Az é um vetor nulo. Fixando esses dois vetores, pode-se resolver
iterativamente os sistemas lineares acima, e obter os demais vetores de amplitudes modais.
Conhecendo todas as amplitudes, as formas modais podem ser combinadas para obter-se
o campo actistico em qualquer ponto no interior do duto para a excitacio prescrita A .
Uma implementagao desse procedimento desenvolvida por André Spillere (SPILLERE;
BONOMO et al., 2020) foi usada para calcular as bases modais, amplitudes modais e

campos acusticos.

3.5 RESULTADOS

As equacoes 3.56 foram implementadas no software COMSOL Multiphisics, usando
um né de Weak Contribution para adiciona-las a equacao global do sistema. Primeiramente
fez-se essa implementagao para uma geometria tridimensional, mas concluiu-se que para
resolver o caso de validagao seria necessario um tempo de computagao muito elevado, e que
nao seria possivel resolver os demais casos de interesse. Desenvolveu-se entao a condigao
de contorno considerando coordenadas cilindricas e periodicidade na direcao azimutal, que
foram implementadas para uma geometria axissimétrica.

A geometria usada é adimensional, e composta por um duto de raio unitdrio e
comprimento 1,1, separado em duas regioes de parede rigida nas extremidades, cada
uma comprimento 0,15, e uma regiao central tratada de comprimento 0,8. Em ambas
as terminacoes adicionou-se dominios de PML, que absorvem o campo acustico nelas
incidente sem causar reflexoes. Usa-se uma malha estruturada composta por quadrilateros
usando elementos de ordem cibica, com tamanho maximo de 0,005, que resulta numa
resolugao de 40 elementos por comprimento de onda para a frequéncia de anélise, w = 31.
Essa frequéncia e os parametros da geometria foram escolhidos para replicar o trabalho
(MCALPINE; WRIGHT, 2006) que foi usado por André Spillere (SPILLERE; BONOMO
et al., 2020) para validar a implementagao do algoritmo de mode-matching. Para o liner,
considera-se uma impedancia Z = 3 + 0, 57, e uma espessura de camada limite 6 = 0.01 na
condi¢do de contorno modificada.

O escoamento considerado possui somente componente axial e é considerado uniforme
ao longo de todo o duto, com nimero de Mach 0,5 e sentido contrario ao da excitacao
acustica. Para excitacdo, usou-se o modo de ordem azimutal 24 e ordem radial 1. A forma

como essa excitacao é aplicada sera discutida no capitulo 5. Para analisar os resultados,



92

toma-se os valores de potencial de velocidade e de pressao em uma linha ao longo da
parede do duto, na direcao axial. Escolheu-se analisar o campo acustico na parede por
essa ser a regiao onde o efeito das diferentes condigoes de contorno é mais proeminente.

As condigao de contorno podem ser implementadas com ou sem um termo de integral
de linha, dependendo da hipdtese considerada na aplicagao do teorema de Stokes, e essa
escolha influencia o equacionamento que deve ser usado no procedimento de mode-matching.
No equacionamento de mode matching, tem-se na equacao 3.72a uma integral de linha
analoga a desenvolvida para a implementacdo em FEM. No mode matching, essa integral
impoe que a solugao seja suave na interface entre liner e parede rigida, que é o que ocorre
num modelo FEM quando ndo hd uma condi¢do de linha nessa interface (GABARD,
2010). Assim, o modelo FEM que inclui a integral de linha deve ser comparado com o
mode-matching que nao o inclui, e vice-versa.

O resultado obtido para a implementacao sem a condi¢ao de linha é mostrado na
figura 3, em graficos de magnitude da pressao ao longo da parede do duto. Ocorrerem
descontinuidades nas regioes de transicao (em z = 0,15 e z = 0,95) para o modelo em
FEM, que nao aparece com a mesma severidade na predi¢gao do mode matching. Essa
descontinuidades estao concentradas em um tinico n6 da malha, e se tornam mais salientes
quando a malha é refinada. Esperava-se observar uma descontinuidade semelhante no mode
matching, ja que os equacionamentos resolvidos sao analogos. Atribui-se essa diferenca ao
fato de que implementacao usada para o mode matching resolve o equacionamento para
a pressao, enquanto o modelo FEM resolve para o potencial de velocidade e a pressao
apresentada é calculada com base no potencial. Esse célculo envolve uma derivada do
potencial, conforme a equagao 3.18, e essa operagao magnifica a descontinuidade presente
no potencial. No entanto, essa descontinuidade nao tem efeitos praticos e as curvas sao
praticamente coincidentes nos demais pontos. Com a condi¢ao de contorno de Brambley,
nao se observa uma descontinuidade tao severa, e a concordancia é boa.

Na figura 4, o mesmo resultado é mostrado para a implementacao FEM que inclui
os termos de integral de linha. Nesse caso a condicao de contorno de Myers, implementada
nativamente do COMSOL Multiphysics, também foi modificada para incluir esse termo.
o principal efeito dessa inclusdao na condicdo de Myers é uma reducao consideravel na
descontinuidade nas interfaces. Para a condi¢cao de Brambley, a concordancia se mostra
ligeiramente melhor, especialmente nas regides de parede rigida.

Nota-se que a diferenca entre as implementacoes com e sem as integrais de linha
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Figura 3 — Pressao ao longo da parede do duto no caso de validagao, para a implementacao
FEM sem a integral de linha

Myers (FEM) Brambley (FEM)
= = =Myers (MM, = = =Brambley (MM
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Figura 4 — Pressao ao longo da parede do duto no caso de validagao, para a implementacao
FEM com a integral de linha

sao pouco significativas. Isso pode ser visto mais claramente na figura 5, que compara os
resultados obtidos com as condicées de contorno de Myers e de Brambley, incluindo ou
nao a integral de linha, para cada um dos métodos de solugao usados. Escolheu-se tomar
a magnitude do potencial de velocidade, ao longo da mesma linha ao longo da parede
do duto. Esse grafico também mostra que ha uma diferenca razoavel entre as predigoes
usando as condi¢des de Myers e Brambley, e que a concordéncia vista nas figuras 3 e 4
nao se deve a um comportamento similar nas duas condigoes.

Os resultados obtidos para condi¢oes analogas de FEM e mode matching apresentaram
concordancia satisfatoria nessa validacao, e a inclusdo ou nao da integral de linha teve
pouco efeito na solucao final. Nao é possivel determinar se a inclusdo ou nao desse termo ¢é a
abordagem “correta” a partir desses modelos numéricos, ja que usa-lo ou nao é uma decisao
de modelagem baseada em suposi¢oes diferentes (GABARD, 2010). Uma comparacao

com dados experimentais é necessaria para determinar se uma delas representa melhor o
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Figura 5 — Comparagao entre condigoes de contorno, com ou sem integral de linha, para
cada um dos métodos de solugao

comportamento do liner, e essa analise serda possivel com os resultados do capitulo 5.
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4 CAMPANHA EXPERIMENTAL

4.1 RIG DE FAN EESC-USP

O rig de fan EESC-USP ¢ uma bancada experimental criada para realizar medigoes de
ruido de fan, localizada na Escola de Engenharia de Sao Carlos. Essa bancada é composta
por um rotor instalado no interior de um duto cilindrico, com se¢oes modulares permitindo
a instalacao de diferentes configuragoes de rotor e estator. A configuracao atual usa um
rotor de 16 pas e um estator de 14 palhetas, com geometria similar & do Advanced Noise
Control Fan (ANCF), que é uma bancada experimental do NASA Glenn Research Center
com finalidade semelhante, mas em escala reduzida (MARTINEZ et al., 2017).

A figura 6 mostra o rig de fan e seus principais componentes. A tomada de ar
¢ denotada por (1), na qual um ICD (Inlet Control Device) é instalado para reduzir
turbuléncia na entrada do duto. Os microfones responsaveis pelas medi¢oes acusticas,
marcados por (2), encontram-se instalados na parede do duto, com sua superficie de
captagao rente a parede interna do duto. O conjunto rotor-estator encontra-se em (3), e
a exaustao de ar ocorre em (4), onde um silenciador preenchido com fibra de vidro esta
instalado para reduzir o ruido irradiado para o ambiente. Entre a regiao dos microfones e
do rotor o duto sofre uma contragao no seu didmetro, de 0,6 m para 0,5 m, que foi projetada
com o proposito de reduzir a espessura da camada limite na regido do rotor. A figura 7

mostra uma representacao esquematica desse duto, seus componentes e instrumentacao.

Figura 6 — Rig de fan EESC-USP

Um total de 77 microfones sao instalados no duto, dispostos em 3 anéis. O primeiro
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Figura 7 — Representagdo esquematica do rig de fan EESC-USP

anel é o que fica mais proximo do rotor e possui 33 microfones. O anel seguinte fica
0,1 m a montante do primeiro e possui 23 microfones, e o terceiro fica 0,17 m a montante
do segundo, com 21 microfones. Em cada um desses anéis, os microfones encontram-
se distribuidos uniformemente na direcao azimutal. Essa disposicao foi escolhida para
aplicacdo de técnicas de beamforming (CALDAS et al., 2016). Dois modelos de microfones
sao utilizados, G.R.A.S. 40PH-S2 e Briiel & Kjaer Type 4958, ambos com didmetro de
7mm. Os sinais sdo captados na forma de série temporal usando um sistema de aquisigdo
National Instruments PXI-1042Q).

O conjunto rotor-estator possui didmetro de 0,5m, e é uma geometria em escala
do ANCF, que possui didmetro de 1,2m. O rotor é movido por um motor elétrico e é
capaz de atingir velocidade maxima de 4500 RPM, medida usando um sensor de efeito
Hall, produzindo um escoamento de Mach 0.14. E possivel também obter velocidades de
escoamento menores para uma mesma velocidade de rotacao do rotor instalando placas
de restricdo de escoamento na saida do duto, como a mostrada na figura 8. Essas placas
bloqueiam parcialmente a area do duto, e estao disponiveis placas que bloqueiam 25%,
40%, 50%, 60% e 75% da area.

Dados de pressao hidrodinamica sao medidos por um segundo sistema de aquisi¢ao
National Instruments cDAQ-9184, usando tubos de Pitot. A pressdo estatica é medida
na regiao de entrada de ar, a montante do rotor, entre o rotor e o estator, a jusante do
estator e na regido de exaustdo. A pressao dindmica é medida na tomada de ar e na
regiao de exaustao. Essas medicoes sao usadas para calcular parametros de performance

do escoamento médio, como fluxo de massa e perda de carga no fan. As condi¢des do



o7

Figura 8 — Placa de restrigao de drea (50%) instalada na saida do duto

ambiente, como temperatura, umidade e pressao atmosférica, sdo medidas por uma sonda
meteorologica e registradas manualmente. Com esses dados é possivel obter a densidade
do ar, e fazer corregoes para medigoes realizadas em condigoes diferentes.

Um liner foi projetado pela equipe do LVA-UFSC especificamente para essa bancada
(SPILLERE; BRAGA et al., 2019), e uma campanha experimental foi realizada para
verificar se o comportamento desejado foi obtido, e também para coletar dados para
investigacoes adicionais. As medic¢oes a serem realizadas foram definidas em conjunto por
membros das equipes do LVA-UFSC e da EESC-USP, e a campanha experimental foi
realizada nos dias 11 e 12 de Julho de 2018. O rig de fan foi operado pelo estudante de
mestrado da EESC-USP Bernardo Rocamora, e os ensaios foram acompanhados pelos
professores Paulo Greco e Julio Cordioli, respectivamente da USP e da UFSC, pelo aluno

da UFSC Lucas Bonomo e pelo autor.

4.2 MATRIZ DE ENSAIOS

4.2.1 Configuragoes de liner

O liner projetado pela equipe do LVA-UFSC ¢ segmentado circunferencialmente em
trés parte, resultando em 3 faixas estreitas nas quais nao ha tratamento actstico, chamadas
de splices. Com a finalidade de aferir o efeito dessas descontinuidades, decidiu-se realizar

uma série de medic¢oes nas quais splices adicionais foram introduzidas artificialmente na
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superficie do liner. Esse efeito foi obtido cobrindo seletivamente regides do liner com fita
adesiva metalica, e trés configuragdes adicionais para o liner foram criadas.

Na primeira configuracao, adicionou-se uma splice azimutal ao liner, de forma que
seu comprimento na dire¢ao axial foi divido em duas partes iguais. A segunda configuracao
consistiu em adicionar trés novas splices axiais, além das ja existentes devido ao processo de
construgao, resultando em 6 splices distribuidas simetricamente. Na terceira configuragao
novamente cobriu-se uma regiao azimutal, mas dessa vez na borda do liner, de forma
que o comprimento axial do liner foi reduzido pela mesma quantidade que no primeira
configuragao, mas dessa vez sem introduzir novas descontinuidades, resultando somente
em uma redugao do comprimento axial do liner. A figura 9 mostra imagens capturadas

durante a campanha para duas dessas configuragoes, a primeira e a terceira.

Figura 9 — Introducao de uma splice azimutal (esquerda) e de 3 splices axiais adicionais
(direita)

Além dessas diversas configuragoes de liner é importante realizar uma medicao para
o caso de parede rigida, que sera necessaria para determinar a atenuacao causada pelo
tratamento actstico. Para evitar modificar o comprimento do duto e adicionar incertezas
associadas a montagem do liner na secao do rotor, optou-se por cobrir totalmente o liner
com fita adesiva metalica. A figura 10 mostra o liner com essa modificagao.

A quinta e ultima configuracao testada corresponde ao liner sem modificagoes,

somente com as trés splices axiais decorrentes da sua construcao. Essas configuracoes
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Figura 10 — Liner totalmente coberto para medir condicao de parede rigida

sao listadas na tabela 1. Cada uma dessas variacoes foi testada em cinco condigoes de

operacao, conforme a matriz de ensaios mostrada na tabela 2:

Configuragao | Descricao

Splice azimutal adicional

Trés splices axiais adicionais

Reducao no comprimento do liner

Liner totalmente coberto

Liner sem modificacao (3 splices axiais naturais)

QY = W N~

Tabela 1 — Configuracdes de liner testadas

Condicao | RPM | Bloqueio | Mach
1 4000 | 25% 0.078
2 3600 | 50% 0.057
3 4200 | 0% 0.088
4 3775 | 0% 0.079
5 2700 | 0% 0.057

Tabela 2 — Condigoes de operagao para as medi¢oes variando as modificagoes no liner

Essas condigoes de operacgao foram escolhidas de forma que as condigoes 1, 2 e 3
correspondem aproximadamente a velocidade de rotagao maxima para cada restricao de
area. Apesar de a velocidade de operagao méaxima do rotor ser de 4500 RPM, problemas
técnicos dificultaram a realizacao de medic¢oes nessa condi¢ao. Quando a velocidade de 4500

RPM era atingida, o sistema de controle do motor elétrico mantinha essa velocidade por
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apenas alguns segundos antes de reduzir a velocidade inesperadamente. Por isso, optou-se
por usar 4200 RPM para o caso sem bloqueio. Nos casos com bloqueio, a operagao em
velocidades muito altas pode causar estol nas pas do rotor e mudar consideravelmente
as caracteristicas do ruido gerado, tornando as componentes tonais menos proeminentes
(MARTINEZ et al., 2017). As velocidades para as condigoes 1 e 2 foram escolhidas de
forma a evitar esse regime de operacao . Para as condigoes 4 e 5, escolheu-se a velocidade
de rotagao de forma que o nimero de Mach do escoamento médio seja aproximadamente
igual ao obtido nas condigoes 1 e 2, respectivamente.

As 25 combinacoes entre variacdo no liner e condicao de operacao foram medidas
ao longo de uma dia. Usou-se um tempo de aquisicdo de 20 segundos para as medi¢oes

acusticas.

4.2.2 Variacao de velocidade do rotor

Para a segunda matriz de ensaios, decidiu-se realizar medicées varrendo os valores
de velocidade de rotor. Com esses dados, seria possivel verificar a atenuacao do liner ao
longo de toda a faixa de operacao do rotor, e inferir experimentalmente a sua curva de
impedancia para varios nimeros de Mach. Somente duas variagdes de liner foram usadas:
sem modificagoes e totalmente coberto.

O maior niimero de medicoes foi dedicado ao caso sem bloqueio na saida do duto, no
qual testou-se velocidades do rotor de 1400 até 4400 RPM, em incrementos de 200 RPM.
Para os casos com bloqueio foram usadas as placas de 25% e 50%, e decidiu-se realizar
medicoes em uma quantidade menor de velocidades: 2400, 3000, 3600, 3800 e 4000 RPM,
sendo que a tltima causa estol nas pas do rotor com bloqueio de 50% e foi usada somente
para a placa de 25%.

Essa varredura inclui algumas condi¢oes de operacao idénticas as usadas para o
ensaio paramétrico do liner, especificamente as trés primeiras condicoes listadas na tabela
2. Uma vez que o liner e placa de bloqueio para uma dada condi¢ao estao instalados,
realizar a medicao para cada velocidade do rotor é uma tarefa rapida. Decidiu-se entao
replicar todas as condigoes de operagao do ensaio de variacao do liner. Esses dados com
parametros nominais iguais mas medidos em dias diferentes podem ser comparados para
verificar a repetibilidade do ensaio. A matriz de ensaios para as medi¢des variando a

velocidade do rotor é mostrada na tabela 3.
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ndica PM | Bl i

Condigao | R Oquelo Condicao | RPM | Bloqueio
1 4400 | 0%

15 1600 | 0%
2 4200 | 0%

16 1400 | 0%
3 4000 | 0%

17 3775 | 0%
4 3800 | 0%

18 2700 | 0%
5 3600 | 0%

19 4000 | 25%
6 3400 | 0%

20 3800 | 25%
7 3200 | 0%

21 3600 | 25%
8 3000 | 0%

22 3000 | 25%
9 2800 | 0%

23 2400 | 25%
10 2600 | 0%

24 3800 | 50%
11 2400 | 0%

25 3600 | 50%
12 2200 | 0%

26 3000 | 50%
13 2000 | 0% 27 2400 | 50%
14 1800 | 0% -

Tabela 3 — Condicoes de operacao para as medigoes variando a velocidade do rotor

4.3 DECOMPOSICAO MODAL

A decomposicao modal é feita na frequéncia correspondente a primeira BPF de cada
caso. Assume-se que a entrada de ar do duto é anecoica, ou seja, somente estao presentes
modos que se propagam do rotor para a entrada de ar. Essa hipotese é necessaria devido
a disposicao do arranjo de microfones na bancada, que foi escolhido para aplicacao de
beamforming e apresenta algumas deficiéncias quando usado para decomposi¢ao modal.

Com 77 microfones seria possivel, no melhor caso, uma decomposi¢ao modal bidi-
recional em até 38 modos. Na primeira BPF do caso com a maior velocidade de rotagao
ensaiada, 4400 RPM, existem 14 modos. No entanto, como esses microfones encontram-
se concentrados em somente 3 posicoes axiais, acaba-se obtendo equacoes linearmente

dependentes na matriz de decomposicao modal, cujos elementos sao:
Ma,b = Nmeb (O‘bra) eXp(_ikbza - imbea)a (41)

onde o indice b representa cada um dos modos propagantes no duto, com niimeros de onda
radial oy e axial ky, ordem azimutal m,, e um fator de normalizacao N, tal que o valor
RMS de NyJp, (cwr) exp(—impf) na segao transversal do duto seja unitério. O indice a
representa cada um dos microfones no arranjo, localizado na posicao (r,0,z) = (14, 04, 24)
em coordenadas cilindricas. Como todos os microfones estao na parede do duto, usando
variaveis adimensionais tem-se que r, = 1 para todo a. Usando os dados experimentais

de pressao no dominio da frequéncia P, em cada microfone, as amplitude modais A, sao
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obtidas resolvendo o sistema linear:
M,y Ap = P,. (4.2)

Para entender a deficiéncia causada pelo arranjo de microfones, supde-se um caso
hipotético no qual o campo actistico no interior de um duto de raio R é composto por uma
combinagao de modos com ordem azimutal m = 0 exclusivamente. Para decompor esse
campo acustico e obter as componentes dos modos radiais, usa-se a matriz de decomposi¢ao

modal, que nesse caso fica:
Ma,b = ijo(OébR) exp(—ikbza). (43)

Percebe-se que microfones distribuidos na direcao circunferencial nao adicionam contri-
bui¢des nessa matriz, e que cada um dos microfones pertencentes ao mesmo anel em
2o vao produzir linhas idénticas na matriz. Assim, somente trés equagodes linearmente
independentes sao obtidas. Considerando propagacao em ambas as diregoes, esse arranjo
sO permite a determinagao das amplitudes modais em frequéncias nas quais a onda plana
¢ o inico modo com ordem azimutal m = 0, ja que sao necessarias duas amplitudes por
modo, uma para cada sentido de propagacao. A frequéncia de corte do segundo modo

radial no duto onde faz-se a decomposigdo modal (R = 0,3m) é dada por:

F02 3,8317200]%\/1 — M2 ~ 690 Hz, (4.4)

™

que é menor que a primeira BPF nos casos em que a velocidade do rotor esta acima de
2600 RPM. Essa limitagao se estende a todas as ordens modais, mas o caso descrito é
0 mais critico porque o modo (m,2) tem a menor frequéncia de corte quando m = 0. A
partir de 3600 RPM, a primeira BPF estard numa frequéncia na qual os modos (1,2) e
(—1,2) s@o propagantes. Por isso, é necessario supor que nao ha reflexdes na entrada de ar

do duto para que obtenha-se um sistema determinado em todas as frequéncias de analise.

4.4 RESULTADOS

Os dados das medicoes actsticas sao gravados como uma série temporal de cada um
dos 77 microfones, com tempo de medi¢ao de 20s para as medi¢ao do primeiro dia e 30s
para o segundo dia, com frequéncia de amostragem de 51200 Hz. A densidade espectral

desses sinais de pressao foi estimada usando o método de Welch, com overlap de 50% e
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janela Hanning amostrando segmentos de 0,64s do sinal. Para preservar a informacao
de fase calculou-se os espectros cruzados entre todos os microfones e um microfone de
referéncia escolhido arbitrariamente. O método de Welch estima a energia de um sinal,
e como deseja-se o espectro da pressao normalizou-se os espectros cruzados pela raiz
quadrada do auto-espectro do microfone de referéncia, em cada frequéncia. Como exemplo,
o sinal no tempo do microfone de referéncia e sua densidade espectral sao mostradas na
figura 11. Esse dado corresponde a medi¢ao com parede rigida e o rotor a 4400 RPM. Para

melhor visualizagao, truncou-se o sinal no tempo, que tem duragao total de 30s.
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Figura 11 — Sinal no tempo medido por um microfone (esquerda) e sua densidade espectral

calculada usando o método de Welch (direita)

Como os valores de pressdao sdo conhecidos somente na parede do duto, usa-se
decomposicao modal para conhecer o campo aciistico na regiao interna do duto. Esse
procedimento ¢é realizado com base na pressao para uma determinada frequéncia, no
nimero de Mach do escoamento no duto (que assume-se uniforme) e nas posicoes dos
microfones. Como discutido anteriormente, limitagdes decorrentes do posicionamento dos
microfones tornaram necessario assumir que a terminacao do duto é anecoica e que s6 ha
propagacao em uma direcao.

Conhecendo as amplitudes modais para cada modo propagante no interior do duto é
possivel estimar a poténcia acistica carregada por cada modo na direcao axial usando a

seguinte expressao, valida para um duto circular com escoamento uniforme e parede rigida

(RIENSTRA, 2015):

mR? o=
PF=""(1-M>>—2 ___|A=|? de : 4.5
T = S M AT onde (45)
+ kT’CO ?
o, =E\|1— (1 — M?). (4.6)

W
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Essa expressao considera que os modos que se propagam na direcao do escoamento
tem indice + e os que se propagam contra tem indice —, portanto somente os ultimos sao
considerados. Somando as poténcias correspondentes a todos os modos, tem-se a poténcia
total do campo actstico no interior do duto.

Usando os casos nos quais o liner foi completamente coberto como referéncia, é
possivel calcular a perda por insercao ocasionada pelo tratamento actstico. A figura 12
mostra esse resultado para o primeiro conjunto de medi¢oes, no qual fez-se modificagoes
cobrindo seletivamente regioes do liner, para a frequéncia correspondente a BPF de cada

condicao de operacao:

- Splice azimutal
- 6 splices radiais
I:| Area reduzida
- Sem moedificagtes

Perda por insergéo [AdB]

4000 RPM, M =.078 3600 RPM, M=.057 4200 RPM, M=.088 3775 RPM, M=0.79 2700 RPM, M=0.57
Condicéo de operacéo

Figura 12 — Perda por insercao para as diferentes modificacoes no liner

Os resultados mostrados sdo a diferenga entre o nivel de poténcia no caso de parede
rigida (liner totalmente coberto) e os casos correspondentes as demais modificacoes.
Percebe-se que nas BPFs correspondentes as velocidades de rotacao mais altas, o liner foi
bastante efetivo na atenuacdo do ruido do rotor. Os nimeros de Mach mostrados sdo o
valor médio entre as medic¢des realizadas nas mesmas condi¢oes de operacdo. Os casos
de 4000 e 3600 RPM usam bloqueio de 25% e 50% na saida do duto, respectivamente,
permitindo obter a mesma velocidade de escoamento médio com velocidades de rotacao
diferentes.

Observa-se que a introducdo de splices azimutais e radiais melhora a perda por
insercao em quase todos os casos. Acredita-se que isso ocorre porque a presenca dessas
descontinuidades causam espalhamento das energias modais favorecendo modos que sao
melhor atenuados pelo liner. Para a modificacao de area reduzida verificou-se, como era
esperado, que a performance do liner foi pior do que no caso sem modificagoes, ja que a

unica diferencga entre esses casos é o comprimento da regiao tratada.
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Para estimar rapidamente o efeito do liner em outras frequéncias além da BPF, pode-

se comparar os espectros de pressao medidos por uma mesmo microfone para condigoes

com e sem tratamento, como mostrado na figura 13. Esse s@o os espectros do primeiro

microfone do arranjo, para os casos de parede rigida e liner sem modificagdes, com o rotor

a 4000 RPM. E possivel observar as componentes tonais presentes nas primeiras BPFs, e

verificar que a atenuagao do liner se concentra numa faixa de frequéncia em torno 1000 Hz,

que foi a frequéncia para a qual ele foi projetado.
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Figura 13 — Espectros de pressdo para um microfone, nas condi¢des de parede rigida e
liner sem modificagoes.

O mesmo pos-processamento foi aplicada para os dados da segunda parte da cam-

panha, na qual uma quantidade maior de velocidades do rotor foi testada para cada

configuracao de liner. Duas configuragoes foram usadas, referentes ao liner sem modifica-

¢oes e totalmente coberto (que equivale a parede rigida). A figura 14 mostra os resultados

obtidos para esse caso.
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Figura 14 — Poténcia total (esquerda) e perda por insercao (direita) na BPF de cada
velocidade de rotacgao
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O nivel de poténcia total do campo actstico é mostrado no grafico da esquerda,
para as medigoes com o liner totalmente coberto (parede rigida) e sem modificagoes. FEssa
poténcia é calculada na frequéncia correspondente a primeira BPF para cada velocidade
do rotor. Na direita, mostra-se a diferenca entre as duas curvas, que é a perda por inserc¢ao
causada pela presenca do liner. A maxima atenuagao do liner ocorre em 3800 RPM, que
corresponde a 1013,3 Hz. Os niveis de poténcia por modo sao mostrados na figura 15 para
essa condigdo, que foi a frequéncia para a qual o liner foi projetado (SPILLERE; BRAGA
et al., 2019).

120 T T T T T T T T T T T

‘ I Parede rigida
100 [ Liner 7
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20 N
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2/ ] {}/, v ??// 55 27 k?// ] ) 4

Figura 15 — Niveis de poténcia por modo para na BPF de maior atenuacdo, correspondente

a 3800 RPM

Usando a regra de Tyler-Sofrin (equacdo 2.2) é possivel prever que a configuracao
encontrada na bancada, com rotor de 16 pas e estator de 14 palhetas, resultard em um
modo dominante com ordem radiam m = 2. O resultado experimental mostrado acima
confirma essa predigdo, na qual o modo (2, 1) tem nivel de poténcia consideravelmente
maior que os demais. Isso ocorreu em todas as medicoes de parede rigida nas quais esse
modo é propagante na BPF, o que ocorre para velocidades do rotor a partir de 2200 RPM.
Nas medi¢bes com parede tratada esse ndo é o caso, porque o liner é eficaz em atenuar
esse modo.

Nas semanas subsequentes a realizacao do ensaio, o perfil da camada limite na regiao
do rotor por medido por pelo estudante de mestrado Bernardo Rocamora (ROCAMORA
JUNIOR, 2019), e o resultado obtido é mostrado na figura 16. Essa medicao foi feita para
trés velocidades de rotacao do rotor: 2000, 3000 e 4000 RPM. A partir desses dados, é
possivel estimar a espessura aproximada da camada limite, que é um pardmetro necessario
para a condicao de contorno de Brambley. Nas medic¢oes de 2000 e 3000 RPM, a espessura
da camada limite é de aproximadamente 20 mm. Em 4000 RPM a medigao foi realizada
com menos pontos e nao mostra uma tendéncia tao clara quanto nas outras duas condigoes,

mas a espessura da camada limite parece ser consideravelmente menor.
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Figura 16 — Perfil de camada limite para velocidades de rotacao do fan de 2000, 3000 e

4000 RPM
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5 SIMULACAO NUMERICA RIG EESC

5.1 MODELO TRIDIMENSIONAL

Um modelo com geometria tridimensional representando o rig de fan EESC-USP foi
criado usando o software ACTRAN TM, com o objetivo de simular os casos ensaiados
experimentalmente e comparar as predi¢cdes numéricas com os resultados experimentais.
Optou-se por usar uma geometria tridimensional para que as andlises envolvendo diferentes
tipos de splices no liner pudessem ser simuladas. A implementacdao da condi¢do de contorno
alternativa foi feita usando outro software e nao esta incluida nesse modelo.

Esse modelo é resolvido em duas etapas, com a primeira resolvendo o escoamento
médio e a segunda calculando a propagaciao do campo acustico sobre esse campo mé-
dio, considerando efeitos convectivos. Essa analise sera feita no dominio da frequéncia,
especificamente na primeira BPF dos casos experimentais descritos no capitulo 4.

Para criar a geometria, considerou-se somente a regiao do duto que comega no plano
do rotor e termina apds o arranjo de microfones. Essa regiao inclui a transi¢ao no didmetro
do duto, que é 0,5m na regido proxima ao rotor, e 0,6 m onde o arranjo de microfones esté
instalado. A figura 17 mostra uma representacio esquematica da regiao da bancada, com

a regiao usada como dominio computacional delimitada pelo retangulo vermelho.
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Figura 17 — Representacdo esquematica do rig de fan EESC-USP, com dimensées em
metros (SPILLERE; BRAGA et al., 2019). A regido usada como dominio
computacional é o interior do retangulo em vermelho.

O escoamento médio é modelado como potencial, compressivel e inviscido, que resulta
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em dois graus de liberdade por né: densidade e potencial de velocidade. Como condicao de
contorno, prescreve-se a velocidade normal na superficie que representa o plano do rotor,
que é um dado que foi medido na campanha experimental. Na outra extremidade do duto
impoe-se potencial de velocidade nulo, que é equivalente a prescrever que a velocidade
do escoamento serd normal a esse contorno, mas sem restringir o valor dessa velocidade,
que sera determinada no processo de solugao. O resultado desse modelo é um arquivo que
contém o campo de velocidades e densidades para cada ponto da malha, que serd usado
como entrada no modelo actstico.

O campo actstico usa o equacionamento ja descrito no capitulo 3, mas sem a
implementacao da condi¢ao de contorno alternativa, que foi realizada em outro software.
A geometria usada para esse modelo é mostrada na figura 18, com a malha exterior visivel.
A malha nao é estruturada e usa elementos tetraédricos lineares com tamanho méaximo de
0,01 m. Esse comprimento resulta em uma resolugao de aproximadamente 28 elementos

por comprimento de onda na primeira BPF para a velocidade méaxima do rotor.

Figura 18 — Geometria e malha usada para representar o rig de fan EESC-USP.

Na area do liner, foram definidas varias superficies independentes que podem ser
combinadas para formar as diversas configuracdes que foram testadas na campanha
experimental. A malha foi refinada nas regioes correspondentes as splices axiais, que
possuem largura menor que o tamanho maximo de elemento usado no restante da malha.
A regiao do liner é mostrada na figura 19.

Em ambas as terminagdes definiu-se acoplamentos modais de duto (duct mode
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Figura 19 — Regidao da geometria onde a impedancia é aplicada.

coupling), que é um recurso do ACTRAN TM que permite especificar o conteido modal
no plano de terminag¢ao de um duto, através de um acoplamento do modelo numérico
com uma solu¢do modal analitica na interface em questao. No plano do rotor, os modos
que se propagam para dentro do duto precisa ser especificada, ja que funciona como a
excitagao actstica nesse modelo. Os modos que se propagam no sentido contrario nao
sao previamente conhecidos e sdo deixados livres, e serao compostos por reflexoes que
ocorrerem na regiao do tratamento acistico e na regiao em que o raio é variavel.

As amplitudes modais que caracterizaram a excitacao serao obtidas posteriormente,
usando os dados experimentais. Para resolver o modelo sem esses dados, aproveita-se da
linearidade do equacionamento. Prescreve-se cada um dos modos propagantes no plano
rotor individualmente com amplitude unitaria, e obtém-se o campo acustico produzido
por cada modo. Essa abordagem aumenta o custo computacional, ja que o modelo precisa
ser resolvido um ntimero de vezes igual a quantidade de modos propagantes. No entanto,
as solugoes obtidas dessa forma podem ser combinadas linearmente para obter o campo
acustico produzido por uma excitacao qualquer, e também serdo tteis para caracterizar a
excitacao no plano do rotor com base nos dados experimentais.

Na terminacao proxima ao arranjo de microfones, usou-se um acoplamento modal de
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duto para especificar que todos os modos que se propagam em dire¢ao ao rotor possuem
amplitude zero, o que equivale a uma condi¢ao de nao reflexdo. Os modos que se propagam
no sentido oposto nao sao conhecidos e serao parte da solucao do modelo, dependendo na
excitacao aplicada e dos efeitos do liner e da geometria.

Um conjunto de pontos é definido na parede do duto em posi¢oes correspondentes
aos microfones instalados no rig de fan. Armazenar o campo actstico completo produziria
arquivos de resultados muito grandes, especialmente com o processo de solu¢do modo
a modo adotado, e optou-se por armazenar os dados de pressao actistica somente nesse
arranjo de microfones virtuais. Além dessas pressoes, os dados associados aos acoplamentos
modais de duto foram salvos, incluindo as amplitudes dos modos que chegam na terminagao
anecoica proxima aos microfones e as amplitudes dos modos refletidos de volta para o

plano do rotor.

5.1.1 Determinacao da excitagao

Para fazer predi¢oes que podem ser comparadas com os resultados experimentais
¢é necessario conhecer a excitagao produzida pelo rotor, na forma de amplitudes modais
para cada um dos modos propagantes na se¢ao transversal do rotor. Em um duto de se¢éo
transversal constante e parede rigida, as formas modais e a magnitude de suas amplitudes
se mantém constantes ao longo de sua propagacao axial, e a fase dessas amplitudes varia
harmonicamente com nimero de onda conhecido. Considerando um rotor instalado em um
duto nessas condicoes, a excitagao pode ser obtida diretamente via decomposi¢ao modal,
bastando usar a posi¢ao axial do rotor como origem do sistema de coordenadas.

No rig de fan da EESC-USP, o contetido modal é conhecido na regiao de raio 0,3 m,
onde o arranjo de microfones esta instalado. O rotor encontra-se em outra parte do duto,
com raio 0,25 m, e essas duas partes sao conectadas por uma regiao na qual o raio do duto
é variavel. Nao ha uma forma trivial de relacionar os conteiidos modais nas duas regioes
de raio constante, que estao sujeitas a velocidades de escoamento diferentes e suportam
bases modais com parametros diferentes. Como o raio é maior na regiao dos microfones,
essa secao sempre acomodarda um nimero de modos maior ou igual ao niimero de modos
acomodados na regiao do rotor.

Deseja-se conhecer o conteiddo modal na regiao do rotor, especificamente os modos

que se propagam em direcao a transicao, passam pelo duto de raio variavel e chegam
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na regiao dos microfones, onde novamente podem ser descritos como modos. Para isso,
é necessario saber como a propagacao no duto de raio variavel vai afetar cada um dos
modos na regiao do rotor. Essa informacao foi obtida usando o proprio modelo numérico
ja descrito.

Considerando condic¢ao de parede rigida na area do liner, prescreve-se no modelo uma
excitacao no plano do rotor composta por um tinico modo com amplitude unitaria. Com o
resultado obtido, é possivel fazer uma decomposicao modal usando os dados dos microfones
virtuais, de forma idéntica ao que é feito para os dados experimentais, e obter as amplitudes
modais no plano do primeiro anel de microfones. Essas amplitudes representam como a
transicao afeta o modo especifico que esta sendo excitado. Repetindo o procedimento para

todos os modos, pode-se escrever uma equacao matricial da formas:

T11 T12 . Tln bq b{{
T21 T22 . TQn bg _ b§ . (51>
_TNl TN2 c. TNn_ _b:t_ _bﬁ[—

Os vetores b* e bR contém as amplitudes modais para os modos na regidao do rotor
(raio r) e na regiao dos microfones (raio R), respectivamente. Quando somente o k-ésimo
modo ¢ excitado na regiao do rotor com amplitude unitaria, tem-se somente um elemento

nao nulo em b*, by =1, e a equagao fica:

le _b?’k_

T i+
2| %2 (5.2)

Tvie| O8]

Assim, define-se a k-ésima coluna da matriz T como o vetor de amplitudes modais b®*
obtido no plano do primeiro anel de microfones, quando se excita somente o modo k no
plano do rotor.

Como o equacionamento do sistema sendo considerado ¢ linear, a equacao obtida
¢ valida e permite obter o contetido modal b® na regido dos microfones quando uma
excitagao caracterizada pela base modal b" ¢ aplicada na regiao do rotor. No entanto,
deseja-se a informagao no sentido contrario, no qual é conhecido e deseja-se b", o que
resulta em um sistema linear. Esse sistema é composto por n varidveis e N equagoes, onde

n e N sdo a quantidade de modos propagantes nas regides do rotor e dos microfones,
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respectivamente. Como o raio na regiao dos microfones é maior, a base modal dessa regiao
sempre contera uma quantidade de modos igual ou maior que a base modal na regiao do
rotor. Logo, esse sistema sera determinado ou sobre-determinado, e pode ser usado em
conjunto com as medigoes experimentais na condigao de parede rigida para obtencao do
conteido modal no plano do rotor.

Assumindo que a presenca do liner nao afeta o mecanismo de geragao de ruido
do rotor, a caracterizacao da fonte obtida usando a medi¢ao de parede rigida pode ser
aplicada aos casos com parede tratada, e os resultados de atenuacao do liner obtidos
no modelo numérico podem ser comparados diretamente os resultados experimentais.
Essas amplitudes modais também serao usadas no modelo desenvolvido usando o software

COMSOL Multiphysics, no qual a condi¢ao de contorno alternativa foi implementada.

5.1.2 Resultados

Para replicar os casos ensaiados experimentalmente com a maior fidelidade possivel,
escreveu-se uma rotina para a configuragao dos modelos. Um modelo-base foi criado na
ACTRAN VI e modificado num editor de texto, trocando os parametros variaveis do
modelo por identificadores que serao substituidos programaticamente. A rotina consulta a
matriz de ensaios para obter dados de temperatura ambiente e umidade do ar, a partir dos
quais a densidade e velocidade do som sao calculados. O mesmo é feito para as medi¢oes
de pressao dinamica, que permitem calcular a velocidade média do escoamento no plano do
rotor e no plano dos microfones, e para a velocidade do rotor, que determina frequéncia da
analise. A matriz de ensaios também contém um campo que identifica as modificagdes que
foram realizadas no liner, que é usado para aplicar a condicao de contorno de impedancia
nas regioes corretas. O valor de impedancia do liner é calculado com base na frequéncia,
através de interpolagao dos dados em uma tabela de impedancias, que pode ser obtida de
modelos semi-empiricos ou experimentalmente.

A rotina cria uma cépia do modelo-base para cada condicao experimental, substitui
os parametros de acordo com a matriz de ensaios e roda o modelo. Como mencionado
anteriormente, o campo acustico é calculado separadamente para cada um dos modos
de excitacao, considerando amplitude unitaria. Com esse resultado, pode-se realizar o
procedimento de caracterizacao da fonte. A matriz de transferéncia entre bases modais

é computada com base no resultado do modelo numérico com excitagoes unitarias, e o
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conteiido modal na regiao dos microfones é obtido via decomposicao modal usando os
espectros de pressao experimentais. Com essas informagoes, o sistema linear que fornece
as amplitudes modais no plano do rotor é resolvido.

Com as amplitudes modais no plano do rotor conhecidas, é possivel combinar linear-
mente as solugoes com excitacao unitaria, ponderando cada uma delas pela amplitude do
modo sendo excitado. Essa composicao é feita para as pressoes nos pontos correspondentes
aos microfones, para permitir que o mesmo poés-processamento dos dados experimentais
possa ser aplicado. Esse procedimento de composicao s6 produz resultados interessante
nos casos com liner, ja que os casos experimentais de parede rigida foram usados para
determinar a excitagdo e necessariamente terao boa concordancia.

A geometria tridimensional permitiu simular as diferentes modificacoes realizadas no
liner. Para essa simulagao, usou-se valores de impedancia obtidos do método semi-empirico
de Kooi-Sarin (KOOI; SARIN, 1981), que estima a impedancia com base nos pardmetros
geométricos do liner. A implementacao desse método desenvolvida por André Spillere foi
utilizada para obter os valores de impedancia, que sao mostrados na tabela 4. As perdas por
insercao experimental e prevista numericamente sdo comparadas na figura 20. Em geral,
o modelo superestimou a perda por insercao do liner, especialmente nas duas primeiras
condigoes, que usam a placa de restricao para reduzir a velocidade do escoamento. Nas
trés condigoes sem bloqueio (4200, 3775 e 2700 RPM) a predi¢do numérica é razoavel, mas

nao capturou o efeito das modificacoes.

RPM | BPF [Hz] | Impedancia [-]
4000 | 1066.7 0.4640-0.68271

3600 | 960 0.3856-0.8872i
4200 | 1120 0.5146-0.5930i
3775 | 1006.7 0.4171-0.79401
2700 | 720 0.2675-1.5281i

Tabela 4 — Valores de impedancia considerados nas predi¢oes com diferentes modificagoes
no liner.

Uma possivel explicagdo para a discrepancia entre o resultado experimental e a
predicao numeérica nos casos com bloqueio do escoamento é que a presenca das placas de
restricdo de area na saida do duto tenha modificado as variaveis do campo médio de uma
forma que nao foi levada em conta. Nos casos sem bloqueio a predi¢do numérica erra por

no maximo 4 dB, capturando bem o efeito do liner, mas nao o das modificagoes.
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Figura 20 — Perda por insercdo experimental para as diversas modificagdes no liner, com
a predicao numérica obtida do modelo sobreposta em preto

O valor da impedancia é uma possivel fonte de incertezas nesse modelo, e a simulacao
dos casos experimentais com variacdo paramétrica da velocidade do rotor foi realizada
considerando impedancias obtidas de diferentes formas. Além da impedancia obtida de
um modelo semi-empirico, foram usadas impedancias medidas experimentalmente. Essas
medi¢oes foram realizadas na bancada de medicdo de impedancia do LVA, usando uma
amostra plana de liner construida com os mesmos parametros geométricos que o liner
ensaiado na bancada de fan da EESC-USP.

Essa medicao pode ser feita com a fonte acistica a montante ou a jusante do liner.
Na bancada de ruido de fan, a fonte fica a jusante do liner, mas os dados experimentais
para as duas dire¢oes foram usados na simulacao. Essa medicao de impedancia foi feita
por Lucas Bonomo, e as impedancias obtidas via modelo semi-empirico foram calculadas
por André Spillere, usando o modelo de Kooi-Sarin (KOOI; SARIN, 1981).

Para verificar qual dos modelos de impedancia se aproxima mais do comportamento
experimental, comparou-se a poténcia total do campo acistico nas condi¢des com liner
para os casos numeéricos e experimental. Esse resultado é mostrado na figura 21, juntamente
com a perda por inser¢ao prevista usando cada um dos modelos de impedancia.

O resultado usando a impedancia medida experimentalmente com a fonte a jusante
do liner produziu um campo actstico com poténcia mais proxima do medido experimental-
mente. Os resultados usando as impedancias experimentais nao estao disponiveis nas BPFs
dos casos com velocidade de rotagao menor que 2000 RPM, devido a uma limitacao da
bancada de medi¢ao de impedancia nao foi possivel obter essas impedancias experimentais.
As predigdes numéricas apresentam boa concordancia com os resultados experimentais e

capturam bem a tendéncia da curva de perda por insercao, exceto nas condigoes acima de
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Figura 21 — Poténcia total do contetido modal (esquerda) e perda por inser¢ao do liner
(direita), para diferentes velocidades do rotor e modelos de impedancia

4000 RPM, onde todos os modelos de impedancia subestimam o resultado.

5.2 MODELO BIDIMENSIONAL AXISSIMETRICO

Um segundo modelo, também representando o rig de fan EESC-USP, foi criado
usando o software COMSOL Multiphysics. Esse software de elementos finitos permite que
o equacionamento resolvido seja modificado pelo usudrio, o que viabilizou a implementagao
da condigdo de contorno modificada para impedancia. O principal objetivo desse modelo
¢ realizar predigoes de atenuacao do liner usando essa condi¢ao de contorno alternativa.
Comparando essas predigdes com dados experimentais e com predigdes usando a condi¢do
de Ingard-Myers, serd possivel analisar se essa condigdo de contorno modificada melhora a
concordancia do modelo numérico com os dados experimentais.

O equacionamento e as condi¢des de contorno aplicadas sdo iguais as usadas no
modelo tridimensional com algumas excec¢oes. O COMSOL Multiphysics ndo possui uma
interface de acoplamento modal como a do ACTRAN, e a excitagao e a condigao de nao
reflexdo precisam ser modeladas de outra forma. A condi¢do de ndo reflex@io é obtida
adicionando uma regiao de PML (Perfectly Matched Layers) ao dominio computacional
nas regioes onde deseja-se esse comportamento. Isso é feito nas duas terminagoes do duto.
A figura 22 mostra a geometria usada.

Para a aplicar a excitacao, os modos propagantes sao computados numericamente
em um etapa preliminar. Como o modelo é axissimétrico a ordem azimutal m é um
parametro de entrada, e s6 é necessario calcular as formas modais na dire¢do radial. Para

identificar a ordem radial de cada um dos modos computados numericamente, compara-se
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Figura 22 — Geometria para o modelo axissimétrico do rig de fan EESC-USP

os autovalores numéricos com os nimeros de onda de cada modo, que podem ser obtidos
conforme descrito no capitulo 3. Cada forma modal obtida numericamente pode entao
ser associado & um modo (m, n), e usada para prescrever uma condigao de contorno de
no plano do rotor. A condi¢ao usada impoe um fluxo de massa normal ao contorno, que
equivale a prescrever a velocidade normal do campo actstico nessa regiao.

A abordagem de calcular os campos actisticos para cada modo com excita¢ao unitaria
e combina-los no pés-processamento é usada, como feito no modelo tridimensional, mas
nesse caso nao usou-se as posi¢oes dos microfones na bancada, ja que numa geometria
axissimétrica o arranjo experimental corresponderia a somente 3 microfones. Ao invés
disso, computou-se a poténcia actustica axial na terminagao anecoica do duto. Esse dado
nao permite conhecer o contetido modal na regiao dos microfones, mas considerou-se que a
reducao na poténcia acustica causada pelo liner € um bom parametro de andlise para esse
caso, e ¢ possivel calcular essa poténcia para qualquer excitacao usando uma combinacao
linear dos resultados obtidos.

A malha para esse caso usa o mesmo tamanho de elementos maximo, de 0,01 m,
mas com elementos de ordem ctibica, por que a condi¢ao de contorno modificada requer
derivadas segundas da variavel sendo resolvida, e elementos de ordem mais alta permite o
calculo dessas derivadas com mais precisao. Os elementos que compodes a maior parte da
malha sao triangulares e ela nao ¢ estruturada, exceto na regiao das PMLs, onde use-se
uma malha estruturada formada por quadrilateros. O comprimento dessas regioes de PML
e o numero de camadas de elementos foram aumentados gradativamente até que a variagao

desses parametros nao causassem alteracoes na solugao do modelo.

5.2.1 Resultados

O procedimento de solucao foi semelhante ao realizado para o modelo tridimensional,

resolvendo o campo acustico para cada um dos modos propagantes individualmente e
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de acordo com os pardmetros da matriz de ensaios, com o auxilio de uma rotina para
configurar o modelo, executa-lo e extrair os resultados relevantes. Nesse caso, registrou-se
somente a poténcia total transmitida para a regido do duto no qual o arranja de microfones
esta instalado. Como a poténcia prescrita para a fonte é conhecida, esses resultados podem
ser compostos linearmente para obter o campo actstico resultante. As poténcias corretas
para os modos de excitagao podem ser obtidas a partir das amplitudes desses modos, que
ja foram calculadas a partir dos dados numéricos com auxilio de uma simulagdo do caso
de parede rigida, como descrito na secao anterior.

Apds encontrar os fatores que devem ser multiplicados pela poténcia de excitacao
no modelo para que obtenha-se a poténcia correta, esses mesmos fatores sao usados
para ponderar as poténcias transmitidas e compor linearmente o resultado desejado.
O procedimento é semelhante ao utilizado para ponderar as bases modais no modelo
tridimensional. A figura 23 mostra o resultado obtido, e também a perda por inser¢do
calculada com base na simulac¢do de parede rigida. Nesses resultados, a condicdo de
contorno modificada usa uma espessura de camada limite ¢ igual a 8% do raio do duto,

estimada a partir das medicoes experimentais do perfil da camada limite.
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Figura 23 — Poténcia total (esquerda) e perda por insercdo (direita) previstas pelo modelo
axissimétrico, incluindo a implementacao da condi¢ao de contorno modificada

A poténcia total obtida nos modelos axissimétrico e tridimensional foi considera-
velmente diferente. A principal diferenca entre esses modelos é a presenca de splices no
modelo tridimensional que nao podem ser replicadas no caso axissimétrico, podendo ser
essa a causa dessa discrepancia. As duas condigdes de contorno produziram resultados con-
sideravelmente diferentes, com a condi¢do de contorno de Myers prevendo uma atenuagao
maior que a condicao de contorno de Brambley.

O valor de 8% considerado para espessura da camada limite é bastante alto. A
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derivagao da condicao de contorno de Brambley assume que essa espessura adimensional é
pequena, e é possivel que esse valor elevado de espessura viole essa hipotese. Para verificar
o efeito dessa variavel na predicdo, simulou-se novamente o problema considerando uma
espessura de 5%. Além dessa varidvel, também deseja-se analisar o efeito de incluir ou néo

a integral na linha que contorna a regido tratada. Os resultados dessas duas analises sao

mostrados na figura 24
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Figura 24 — Efeito da espessura de camada limite (esquerda) e da integral de linha (direita)
no resultado obtido usando a condi¢ao de contorno de Brambley

A espessura da camada limite afetou os resultados somente para os casos com
velocidade de rotagao entre 2800 a 4000 RPM. Nas predigoes incluindo ou nao a integral

de linha o efeito observado é minimo, mas se concentra na mesma faixa de frequéncias

afetada pela espessura da camada limite.
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6 SIMULACAO NUMERICA DE UM CASO REAL

Numa aplicagao real, o liner esta sujeito a condigoes de operagao diferentes das
utilizadas na campanha experimental na bancada da EESC-USP. Com o fan operando
em velocidades de rotagao mais altas e instalado num duto de raio maior, a quantidade
de modos propagantes aumenta consideravelmente. Modos de ordem azimutal mais altas
passam a ser propagantes, e esses modos tendem a ser mais afetados pelo liner por
possuirem uma forma modal que concentra a amplitude na regiao préxima da parede.

Para testar o efeito da condigdo de contorno modificada numa aplicagdo mais proxima
da realizada, desenvolveu-se um modelo numérico para predi¢ao do ruido irradiado pela
entrada de um motor aeronautico. O objetivo é prever como o tratamento actstico afeta o
ruido irradiado para o campo distante na BPF. Esse problema ¢ resolvido em duas partes, e
a primeira é obter o campo fluidodinAmico médio no interior do motor e nos seus arredores.
Considera-se o caso da aeronave em voo, no qual prescreve-se um nimero de Mach para o
escoamento no interior do duto e outro para o ambiente externo. Com esse resultado, a
segunda parte ¢ resolver o campo acustico, levando em conta a conveccao causada pelo
campo médio. Esse procedimento, que sera descrito detalhadamente a seguir, é baseado na
metodologia usada na industria para simulacoes desse tipo com o software ACTRAN TM
(SUGIMOTO et al., 2013; MUSTAFI, 2013), e foi descrita por um representante da Free
Field Technologies em um workshop lecionado no LVA-UFSC. Com algumas adaptacgoes,
¢é possivel reproduzir essa modelagem no COMSOL Multiphysics e verificar o efeito da
condi¢do de contorno modificada em um caso mais proxima de uma aplicagao real.

Uma geometria tipica de um motor de aeronave foi usada para criar um modelo
que replica as condigoes de operagao encontradas numa aplicagao real. Uma geometria
axissimétrica tipica de motor de aeronave foi obtida da literatura (MUSTAFI, 2013),
especificada como duas curvas que representam o contorno da nacele e do spinner. Com
base nessas duas curvas construiu-se o restante do dominio computacional, formado pelo
ar contido no interior da nacele e uma regiao exterior arbitraria, que foi definida de acordo
com os requisito do modelo.

A nacele considerada possui raio de 1,2m no plano do rotor. O spinner é um
componente do motor que cobre a regiao central do fan, para produzir um contorno suave
e reduzir o arrasto aerodindmico. A inclusao desse componente no modelo resulta numa

secdo anular, com raio interno de 0,36 m no plano do fan. Essa se¢ao transversal anular
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acomodara um conjunto de modos distinto do considerado nos demais casos, onde o plano
de excitagao era circular, mas é possivel obter resultados analiticos também para caso.
Para calcular o campo de escoamento médio, deseja-se prescrever velocidades conhe-
cidas para o plano do fan e para o ambiente externo, de forma a considerar efeitos da
aeronave em condicao de voo. O dominio computacional mais adequado para aplicar essas
condigbes possui contorno externo retangular, como mostrado na figura 25. Na regido azul
aplica-se a velocidade do escoamento produzido pelo fan, e na regiao verde a velocidade do
meio externo, que corresponde a velocidade de deslocamento da aeronave. Na regiao laranja
considera-se potencial de velocidade igual a zero, e a linha tracejada vermelha ¢é o eixo
de simetria axial. Os demais contornos sao impérvios ao escoamento. A equacionamento

usado considera o escoamento potencial, inviscido e compressivel.

——

Figura 25 — Geometria do dominio computacional para simulacao do escoamento médio

Na simulacao do campo aciistico, deseja-se obter valores de pressao no campo distante,
e uma condi¢do de nao reflexao sera necesséaria para simular o efeito de propagagdo em
campo livre. Essa condi¢ao ¢ implementada novamente usando uma PML, que precisara ser
esférica para absorver o campo actistico em todas as diregoes. Esses requisitos diferentes para
o dominio computacional de cada uma das etapas da simulacdo exigiram que geometrias
diferentes fossem usadas em cada etapa. A geometria usada para computar o campo
acustico é mostrada na figura 26. As regioes de PML sao indicadas em azul, e o contorno
que representa a regiao tratada em verde. A linha fina tracejada em vermelho é o eixo de

simetria axial. Esse dominio computacional precisa estar contido no dominio usado para o



83

calculo do escoamento, caso contrario havera regioes do dominio actstico nas quais dados

do escoamento médio nao estao disponiveis e as equacoes nao podem ser resolvidas.

Figura 26 — Geometria do dominio computacional para simulagao do campo actstico

A condicao de sideline foi escolhida para essa simulacao, que corresponde a decolagem
da aeronave e é a situacao na qual o fan opera em maior velocidade. Nessa condicao,
tem-se niimero de Mach igual a 0,55 para o escoamento no plano do fan, e igual a 0,25 para
o escoamento externo a nacele. Considera-se que o fan possui 24 pas e opera em 3250
RPM, resultando em uma primeira BPF de 1300 Hz (MUSTAFTI, 2013). Esses pardmetros
resultam numa velocidade de ponta de pa supersonica, garantindo a presen¢a de um modo
dominante com ordem azimutal igual ao niimero de pas. Para a condi¢cdo de contorno
de Brambley, considerou-se uma camada limite com espessura de 1% do raio do duto
(GABARD, 2016).

Seguindo a abordagem de Mustafi, a fonte é modelada usando uma soma dos modos
propagantes, todos com a mesma energia, exceto para o modo dominante. A energia desse
modo é algumas ordens de grandeza maior, mas o trabalho nao especifica um valor exato.
Com base nos graficos, inferiu-se que o nivel de pressao desse modo esta aproximadamente
40 dB acima dos demais, correspondente a uma amplitude de pressao 100 vezes maior, e
usou-se esse valor. O valor considerado para a impedancia também nao foi publicado, e
escolheu-se impedéncia usada por Acosta (ACOSTA, 2015) em um trabalho andlogo, que
foi de Z = 2,7 — 2,57i, em forma adimensional.

Como mencionado anteriormente, tem-se uma se¢ao transversal anular no plano do
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fan, devido a presenca do spinner, e a base modal acomodada nessa se¢ao é diferente da
que foi usada nos outros modelos. Num duto circular, considerou-se apenas a equagao de
Bessel do primeiro tipo J,,(r) na obtengao de uma solucdo, ja que a fungao de Bessel do
segundo tipo Y,,(r), apesar de também ser solucao da equagao diferencial, possui uma
singularidade em r = 0. Isso nao ¢ um problema no caso de um duto anular porque o
campo acustico ¢ calculado entre os raios interno e externo, e deve-se supor que a solucao
¢ uma combinacao linear de .J,, e Y,,,. Os possiveis nimeros de onda sao obtidos aplicando

uma condic¢ao de contorno nas duas paredes do duto. Supondo uma solucao da forma:
o(r, 0, 2) = (Adpn(ar) + BY,,(ar))e F==imf (6.1)

e considerando condicao de parede rigida nos raios interno R; e externo R,, chega-se no

seguinte sistema de equacgoes:

Tn(aRo) Y (aRo)| 1A |0} (6.2)

Para que existam solugoes nao triviais, é necessario que o determinante da matriz seja
nulo. Esse requisito fornece a equagao necessaria para calcular os nimeros de onda e obter
a base modal que serd usada para prescrever a excitagao no plano do fan.

Na malha do dominio actistico usou-se um tamanho maximo de elemento de 0,01 m,
que corresponde a uma resolucao de 26 elementos por comprimento de onda na BPF sendo
estudada, e elementos de terceira ordem sao usados para melhorar a precisao de derivadas
numéricas das quais a condi¢do de contorno modificada depende. O mesmo tamanho
de elemento é usado para a malha do campo de escoamento médio, mas com elementos
quadraticos. Como a quantidade de elementos nessas malhas dificulta sua visualizacao
completa, a figura 27 mostra a malha actstica somente na regiao da nacele. A malha
fluidodinamica usa o mesmo algoritmo de geracao e tamanho minimo de elemento, e é
semelhante. No total, a malha para solu¢ao do escoamento médio possui aproximadamente

800.000 elementos, e a acustica cerca de 300.000 elementos.

6.1 RESULTADOS

A figura 28 mostra o campo de velocidade na regiao préxima da nacele, obtido
na etapa de simulacdo do campo fluidodinamico médio. Fora dessa regiao, a velocidade

de escoamento praticamente nao varia. Os valores de velocidade, pressao e densidade
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Figura 27 — Malha para solucao do campo actstico na regiao da nacele

obtidos dessa solucao sao atribuidos ao nés da malha acistica usando um procedimento
de interpolacao.

A simulacao actstica segue o mesmo procedimento usada para o modelo do rig de
fan EESC-USP: excitar cada modo separadamente e combiné-los em pds-processamento.
Nesse caso, o raio do duto e a velocidade de rotagdo do fan sdo consideravelmente maiores,
resultando num total de 291 modos propagantes. Nesse modelo axissimétrico os modos
com ordem azimutal m negativa fornecerao o mesmo resultado que modo correspondente
com m positivo e portanto nao precisam ser resolvidos, reduzindo esse total para 149.
Esse procedimento foi automatizado usando uma rotina para configuracao dos parametros,
solucao e extragao dos resultados de interesse, que nesse caso sao as pressoes no campo
distante.

As pressoes obtidas em cada caso foram normalizadas pela poténcia do modo de
excitacao, e podem entao ser combinadas conforme a modelagem de fonte ja descrito,
tratando somente o modo dominante (24,1) de forma diferente, que é ponderado por um
fator muito maior. Adicionalmente, assume-se que essas pressoes sao nao-correlacionadas,

ja que nenhuma informagao de fase entre os modos esta disponivel. O campo actstico
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Figura 28 — Campo médio de velocidade na regido da nacele.

resultante é mostrado na figura 29, considerando parede rigida e as duas condic¢des de

contorno de impedancia. A perda por transmissao calculada a partir desses dados também

¢ mostrada.
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Figura 29 — Diretividade no campo distante para parede rigida e as duas condigoes de

impedancia (esquerda), e a perda por inser¢ao correspondente (direita)

Observa-se uma diferenca razodavel entre as predi¢des com diferentes condicoes de

contorno, com a condi¢do modificada produzindo uma atenuag¢ao menor na regidao entre 50°

e 80°, e ligeiramente maior acima de 80°. Os pardmetros escolhidos para essa simulag¢ao sao
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analogos aos que Mustafi usou para validar um modelo numérico, comparando-o com dados
experimentais coletados na bancada de ruido de fan do AneCom (ACHUNCHE et al.,
2009). O resultado obtido por Mustafi (MUSTAFI, 2013) para essa validagao ¢ mostrado
na figura 30. As fontes A e B sao excitacoes prescritas usando energias modais diferentes.
A fonte A usa uma representacao fiel do conteiido modal medido experimentalmente,
enquanto a fonte B é a abordagem simplificada que foi usada neste trabalho, considerando

energia igual para todos os modos exceto o dominante.
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Figura 30 — Diretividade em campo distante para a bancada do AneCom, que é uma
geometria diferente mas com condi¢oes de operagao andlogas (MUSTAFI,
2013)

Apesar das geometrias diferentes, é possivel observar um comportamento semelhante
para as curvas nos dois casos, especialmente para parede rigida, onde a curva é controlada
quase totalmente pelo modo dominante. Na regido proxima de 60°, a medi¢do com liner
apresenta um comportamento que nao foi bem capturado no modelo de Mustafi (que usa
a implementagao de Myers do ACTRAN), mas a condi¢ao de contorno modificada parece

capturar essa tendéncia.
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7 CONCLUSOES

O problema de como representar a impedancia actstica na presenca de um escoamento
rasante foi o principal foco deste trabalho. Uma revisao da literatura cientifica mostrou que
a abordagem tradicional usada em softwares comerciais e na industria, chamada condi¢ao
de Ingard-Myers, apresenta problemas. Esses problemas sao decorrentes de essa condicao
ter sido formulada sem preocupacao com o efeito da camada limite, e ser equivalente
a considerar uma camada limite de espessura infinitesimal. Varios autores propuseram
formas alternativas de realizar essa representacao.

Dentre as condigoes de contorno que foram encontradas na literatura, concluiu-se que
a mais apropriada para implementagao no método de elementos finitos é a proposta por
Brambley, por ser a tinica que apresenta uma descricado matematica direta do fendmeno
sendo modelado. Outras condigoes encontradas sao baseadas na inclusao de parametros
arbitrarios ou na satisfacao de critérios de estabilidade. A condicao escolhida, por sua
vez, ¢ uma modificacdo da condicao de Ingard-Myers, derivada usando uma expansao
assintotica da equacao de Pridmore-Brown, e resulta numa descricao fisica dos efeitos da
impedancia e da camada limite, formulada em termos de equacoes diferencias parciais
adequadas para implementacdo em FEM.

Uma formulacao fraca da equagao na qual se deseja aplicar a condi¢do de contorno foi
desenvolvida seguindo o formalismo matematico de elementos finitos. Esse procedimento
consiste em um multiplicar a equacao diferencial por uma funcao-teste arbitraria e integrar
a expressao resultante no volume que representa o dominio computacional. Através de
manipulagoes algébricas, essa integral no volume pode ser separada em duas integrais, uma
no dominio computacional e outra apenas no seu contorno. A integral no contorno permite
que o equacionamento seja modificado somente nessa regiao do dominio computacional, o
que é ideal para aplicagao de uma condic¢ao de contorno.

Para implementar a condi¢cao de contorno, substitui-se a equacao da condicao de
contorno na integral de area obtida da forma fraca da equacao diferencial. A expressao
resultante novamente pode ser manipulada algebricamente, dessa vez separando a integral
no contorno em duas integrais, uma no contorno e outra ao longo da curva que envolve
esse contorno. A integral de linha pode ser tratada de duas formas.

A abordagem implementada para a condi¢ao de impedancia nos softwares utilizados

assume que a impedancia varia continuamente na transicao entre as regioes tratada e
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de parede rigida, de forma que nao ha descontinuidades na expressao sendo integrada, o
que torna a integral de linha igual a zero. A opcao alternativa é computar esse integral
numericamente, sem assumir o comportamento da impedancia na transicao. Observou-se
que mesmo quando o requisito de continuidade da impedancia na transicao é violado, a
diferenca entre essas duas abordagens é pequena.

Esse equacionamento entao é implementado no software COMSOL Multiphysics.
Usando uma modelagem fisica disponivel nativamente no software para a propagacao do
campo acustico sobre um campo médio potencial, a integral de volume ja esta prescrita e
nao precisa ser modificada. Especificando manualmente a integral de drea (e opcionalmente,
a integral de linha) obtida usando a condigdo de contorno, tem-se uma implementagao
que modela o equacionamento matematico desenvolvido. Ne processo, considerou-se uma
geometria axissimétrica, usando um sistema de coordenadas cilindrico e periodicidade na
direcao azimutal.

Para validar a implementacao, usou-se um caso simples para o qual ha uma solugao
analitica conhecida. Os resultados obtidos pelos dois métodos apresentaram boa concor-
dancia. O fato de esse caso simples considerar um escoamento uniforme faz com que alguns
termos da condi¢ao de contorno, que envolvem derivadas da velocidade de campo médio,
sejam nulos. Para uma validacao mais completa uma caso com complexidade maior é
necessario, com escoamento potencial que varia no espaco, por exemplo.

A condigao de contorno modificada foi testada em dois modelos. O primeiro simula
uma bancada experimental de ruido de fan. Nas condi¢oes de operacao dessa bancada,
observou-se uma diferenca pequena entre as predi¢oes usando a condicao de contorno
original ou modificada. O segundo caso usa uma geometria tipica de motor de aeronave,
e envolve dimensoes e frequéncias maiores que o caso da bancada. Usando um modelo
simplificado de fonte para representar o ruido produzido pelo fan nessa geometria, observou-
se que a escolha da condicao de contorno possui um efeito consideravel no ruido irradiado
para o campo distante. Nao ha dados experimentais disponiveis para validar esse resultados,
mas o resultado obtido segue a tendéncia observada num resultado experimental em

condi¢oes analogas numa geometria diferente.
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7.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Escolheu-se um caso simples para validar a implementagao da condigao de contorno,
devido aos resultados analiticos disponiveis e a facilidade em replicd-lo numericamente. No
entanto esse simplicidade faz com que que algumas partes da condi¢ao de contorno sejam
reduzidas a zero, com sua implementacao nao podendo ser validadas. O escoamento médio
uniforme ¢é o principal exemplo, zerando todas as derivadas dessa quantidade presentes no
equacionamento. Sugere-se encontrar um caso de valida¢do mais complexo que permita
verificar o efeito desses termos.

A condicao de contorno modificada que testou-se neste trabalho difere consideravel-
mente da condigao tradicional quando o campo acustico contém modos de alta ordem.
Sugere-se testa-la com dados experimentais com essas caracteristicas, onde seria possivel ve-
rificar se a diferenga observada entre as condi¢oes de contorno descrevem o comportamento
experimental de forma melhor ou pior.

Para melhorar os resultados do modelo da bancada de ruido de fan, sugere-se realizar
uma simulac¢ao actustica numérica da entrada de ar do duto, para verificar como essa
terminacgao afeta os modos que nela incidem. Este trabalhou assumiu que a terminacgao é

anecoica, e acredita-se que essa hipotese nao seja verdadeira.
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