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RESUMO

Nos ultimos anos, tém-se aumentado as investigacées nos métodos de mitigacéao
de ruido devido a exigéncias de legislacbes governamentais, empresas aéreas e
populacao. Dentre as principais fontes de ruido aeronautico, destaca-se o ruido gerado
pela interacdo do escoamento de ar com suas estruturas, denominado ruido de airframe.
Neste sentido, os fenémenos de geracao de ruido pelo escoamento ao redor de cilindros
em tandem estao associados a componentes desse tipo de ruido, especialmente o
trem de pouso, e uma forma de investigar esse fenbmeno € por meio de simulacao
numérica. Este estudo aborda a area de aeroacustica computacional e tem como
objetivo investigar o ruido gerado pela geracao de vértices em cilindros em tandem
por meio de simulacées usando o cddigo aberto OpenFOAM. Inicialmente, foram
realizadas simulagdes numéricas para um caso de referéncia de escoamento ao redor
de um modelo de cilindro em tandem, usando o modelo de turbuléncia RANS & — w
SST para reduzir o tempo de processamento computacional. Estudos preliminares de
sensibilidade de malha consideraram os efeitos do refinamento de malha na direcéo
longitudinal nos resultados do campo aeroacustico, bem como a adog¢ao de malhas
hibridas que combinam elementos estruturados e ndo estruturados. Além disso, foi
investigado o impacto do uso de outros solvers e esquemas numéricos no desempenho
computacional. Apos avaliar o efeito da topologia da malha, a interagéo dos vortices
do cilindro a montante com a superficie do cilindro a jusante e os efeitos da adicao
de placas divisérias (splitter plates) foram estudados, usando analogias de Curle e
Ffowcs Williams-Hawkings. Os resultados mostraram que o refinamento de malha
longitudinal fornece precisédo para os resultados numéricos e que a adogao de uma
malha hibrida ndo afeta os resultados acusticos, enquanto reduz significativamente o
tempo de processamento. Além disso, os resultados mostraram boa concordancia com
dados experimentais disponiveis na literatura, tanto para o campo aerodindmico quanto
para o acustico. A adicao de splitter plates foi capaz de reduzir significativamente o
ruido em campo distante, atenuando picos harménicos espectrais em até 60 dB/Hz,
através de um mecanismo que reduziu a geracao de vortices no cilindro a montante,
que incidem na superficie do cilindro a jusante, reduzindo também o seu coeficiente de
arrasto.

Palavras-chave: Aeroacustica computacional. Ruido de airframe. Cilindros em tandem.
OpenFOAM.



ABSTRACT

In recent years, investigations into noise mitigation methods have been increasing due
to government regulations, airlines’ requirements, and public demands. Among the
main sources of aircraft noise, the noise generated by the interaction of the airflow
with the aircraft structures, known as airframe noise, stands out. In this context, the
phenomena of noise generation caused by the flow around tandem cylinders are
associated with components of this type of noise, particularly landing gear noise.
Numerical simulation is a way to investigate this phenomenon. This study focuses
on the field of computational aeroacoustics and aims to investigate the noise generated
by vortex shedding around tandem cylinders through simulations using the open-source
code OpenFOAM. Initially, numerical simulations were conducted for a reference case
of flow around a tandem cylinder model using the RANS turbulence model £ — w
SST to reduce computational processing time. Preliminary mesh sensitivity studies
considered the effects of longitudinal mesh refinement on the aeroacoustic field results,
as well as the adoption of hybrid meshes that combine structured and unstructured
elements. Furthermore, the impact of using different solvers and numerical schemes
on computational performance was investigated. After evaluating the mesh topology
effect, the interaction of upstream cylinder vortices with the downstream cylinder surface,
and the effects of adding splitter plates were studied using Curle and Ffowcs Williams-
Hawkings analogies. The results showed that longitudinal mesh refinement provides
accuracy in the numerical results and that the adoption of a hybrid mesh does not affect
the acoustic results while significantly reducing processing time. Additionally, the results
showed good agreement with available experimental data in the literature for both the
aerodynamic and acoustic fields. The addition of splitter plates was able to significantly
reduce far-field noise, attenuating spectral harmonic peaks by up to 60 dB/Hz, through a
mechanism that reduced vortex shedding from the upstream cylinder, which impinges
on the downstream cylinder surface, also reducing its drag coefficient.

Keywords: Computational aeroacoustics. Airframe noise. Tandem cylinders.
OpenFOAM.
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1 INTRODUCAO

Aeroacustica é o campo de estudo da geracao de ruido por escoamentos de
ar, e 0 modo em que os sistemas aerodinamicos podem ser projetados de modo a
minimizar o ruido (GLEGG; DEVENPORT, 2017). Uma das principais missdes dessa
area € a reducao dos picos de ruido na banda de frequéncia audivel humana, isso
€, evitar desconfortos e exposicdo a altos niveis sonoros, que causam problemas
auditivos. O som indesejado, ou ruido, pode afetar negativamente a produtividade,
saude, seguranca e qualidade de vida das pessoas (GLEGG; DEVENPORT, 2017).

Com a evolucédo tecnoldgica na aviagao, o mercado adaptou-se para a
fabricacao e operacao de aeronaves com grande capacidade de passageiros ao longo
dos ultimos anos, o0 que exigiu que as aeronaves fossem maiores e mais potentes
gue as anteriores e, portanto, com sistemas propulsivos mais complexos (SANBONGI,
1999). Por outro lado, esse salto tecnoldgico abriu um leque de obstaculos com altas
emissdes de ruidos, seja por conta dos motores ou das grandes estruturas da aeronave
(GLEGG; DEVENPORT, 2017), com isso, houve aumento de poluicdo sonora para
passageiros e populagdo (KHARDI, 2009).

De modo a reduzir tais problemas, 6rgaos regulamentadores da aviagao
civil e fabricantes uniram esforgos para mitiga-los e incentivar a melhoria continua.
A International Civil Aviation Organization (ICAO) padroniza normas para certificar
as atividades de operadores, em documentos como o Anexo 16, que € editado
periodicamente (INTERNATIONAL CIVIL AVIATION ORGANIZATION, 2018). No
mesmo sentido, a Agéncia Nacional de Aviacao Civil (ANAC), através do Regulamento
Brasileiro de Aviacao Civil n° 36, também visa mitigar o ruido em zonas aeroportuarias e
residenciais proximas a aeroportos (AGENCIA NACIONAL DE AVIACAO CIVIL, 2021).

No que diz respeito aos aeroportos, alguns operadores efetuam a cobranca
de taxas adicionais pela emissao de ruido, a depender da aeronave e do horario
de operacdo. As companhias, por sua vez, passam a realizar voos em horarios néao
convencionais (HSU; LIN, 2005). Assim, vé-se que a reducao do ruido aeronautico é
de grande interesse econémico para todas as partes.

O ruido de uma aeronave pode ser dividido em duas partes: ruido de jato e de
airframe. O ruido de jato ocorre pela interacao de flutuacées do escoamento com o fluido
estatico, geralmente presente na saida de ar dos motores turbofan e a jato. Ja o ruido
de airframe ocorre devido a interacédo do ar turbulento sobre estruturas e superficies,
como asas, fuselagem, apéndices aerodinamicos e trem de pouso (RUIJGROK, 1993),
esse ultimo sendo o escopo deste estudo.
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A principal caracteristica do ruido de airframe € sua predominancia em
situacdes de pouso, quando a poténcia do motor é reduzida. Esse tipo de ruido é
caracterizado principalmente por ser de banda larga, podendo também apresentar
componentes tonais, e é gerado devido as flutuacdes de forcas nas superficies de
estruturas complexas da aeronave (RUIJGROK, 1993).

O ruido do trem de pouso € o componente de ruido de airframe dominante para
aeronaves, e é gerado pela separacao turbulenta do escoamento dos componentes
estruturais do trem de pouso e pela interagéo da esteira de turbuléncia com elementos
do trem de pouso localizados a jusante (DOBRZYNSKI, 2010).

A estrutura de um trem de pouso é complexa, com varios apéndices estruturais
e conexdes internas, por conta disso, 0 modelo de cilindros em configuragdo em tandem,
apesar de ser simplificado, tem uma ampla base de dados experimental e numérica e
fornece uma aproximacao para o estudo do escoamento ao redor de um trem de pouso
(BRES et al., 2012).

Sendo assim, para estudar esses efeitos, pesquisadores e engenheiros utilizam
protétipos em escala reduzida em tuneis de vento ou fazem uso da dindmica dos fluidos
computacional (CFD - Computer Fluid Dynamics) (VERSTEEG; MALALASEKERA,
2007). A principal vantagem em se utilizar o CFD é a reducao substancial dos tempos
de entrega e manufatura de geometrias, o que implicaria em custos de producao
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Além disso, o software de CFD utilizado,
Opensource Field Operation and Manipulation (OpenFOAM) (OPENCFD, 2004), é
gratuito, de cddigo aberto e possui bibliotecas computacionais dedicadas a aeroacustica
(EPIKHIN et al., 2015).

Nessa perspectiva, o intuito deste trabalho é dar continuidade a investigagao
numeérica realizada por Chadlvski (2021) e Chadlvski e Silva (2021), que consiste em
analisar o campo acustico gerado pelo escoamento em torno de cilindros em tandem,
por modelo em OpenFOAM, e propor modificacdes nos parametros do CFD, melhorias
no refino, tempo de simulagéo e geometria, a fim de melhorar a acurécia dos resultados.
Além disso, uma vez definidos os parametros adequados para 0 modelo de simulagéo,
os efeitos de dispositivos passivos para reducao do ruido sdo avaliados.

Casos ja bem documentados (APELT; WEST, 1975; MAHATO et al., 2021),
como o cilindro simples com uma placa diviséria (splitter plate), seréo extrapolados para
o modelo de cilindros em tandem e analisados. Também serdo estudadas influéncias de
alteragdes geométricas presentes em casos benchmark, como splitter plates simples.
Por fim, sera feito o comparativo entre o ruido mitigado e arrasto produzido, para cada
tipo de configuracao.
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1.1 OBJETIVO

Para investigar numericamente a redugéo do ruido de airframe de cilindros em
tandem, propde-se neste trabalho os seguintes objetivos.

1.1.1 Objetivo Geral

Avaliar numericamente o efeito da adi¢cao de placas divisoras (splitter plates)
rigidas no campo acustico e fluidodinamico em torno de cilindros em tandem.

1.1.2 Objetivos Especificos

» Conhecer os efeitos do refino de malha na direcao longitudinal dos cilindros;

» Otimizar o desempenho computacional da simulacdo para o caso de um
escoamento em torno de cilindros em tandem;

+ Validar o modelo de simulacdo no OpenFOAM por meio de comparacoes com
dados experimentais disponiveis na literatura;

» Comparar geometrias que reduzam o ruido aeroacustico em um cilindro simples
e realizar uma analise paramétrica das mesmas para o caso de cilindros em
tandem.
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2 FUNDAMENTAGCAO TEORICA

Neste capitulo sdo apresentadas as abordagens numéricas de simulagao
de escoamentos turbulentos, bem como as analogias acusticas. Também sao
apresentados os fundamentos da geracédo de ruido em escoamentos em torno de
cilindros isolados e seus dispositivos de reducao de ruido. Ao final, é realizada uma
revisao bibliografica das abordagens numéricas para modelagem do escoamento.

2.1 ORIGEM DO RUIDO DE AIRFRAME NO ESCOAMENTO EM UM CILINDRO

De acordo com a analogia acustica de Curle (1955), negligenciando as tensdes
viscosas na superficie, o ruido gerado por um cilindro circular pode ser expresso em
termos da flutuacdo de pressao sobre a sua superficie. Nesse sentido, para melhor
entender o fenémeno, Cheong et al. (2008) descobriram que a origem fisica da radiagéo
sonora em um cilindro deve-se, na realidade, a um mecanismo de espalhamento do
movimento cisalhante do escoamento na parede do cilindro, que é convertida em
energia acustica. Portanto, controlar tal desprendimento dos voértices torna-se desejado
em situacdes praticas de engenharia (CHEONG et al., 2008).

A interacao de flutuacdes de pressao do escoamento turbulento com superficies
sélidas faz com que uma pequena fracdo de energia da turbuléncia seja transformada
em ondas de pressdo sonora. Na analogia acustica, esse mecanismo de fonte de
ruido € modelado por dipolos acusticos. Os principais parametros que governam esse
processo de geracao de ruido sao a intensidade da turbuléncia no escoamento e a
escala de comprimento médio da turbuléncia, bem como a velocidade média local do
escoamento nas superficies (DOBRZYNSKI, 2010).

Além disso, a distribuicao da fonte de dipolo é resultado das flutuagdes das
forcas que agem sobre o corpo em um escoamento, resultando da forga exercida pelo
fluido sobre o corpo (CHEONG et al., 2008). Para cilindros, 0 mecanismo de geracao de
ruido em escoamentos com cisalhamento nas paredes é fundamentalmente diferente
dos escoamentos livres, porém, assume-se a hipotese de que a pressao base no
modelo é igual a pressao no escoamento livre, mesmo fora da esteira (CHEONG et
al., 2008). Essa hipétese foi testada e considerada precisa quando splitter plates ou
endplates sdo colocadas na geometria (APELT; WEST, 1975).

Com isso, diversos autores propuseram dispositivos de controle passivo dos
voértices, como endplates, splitter plates, escoamentos ndo-homogéneos, a fim de
reduzir o desprendimento dos vértices a jusante (KWON; CHOI, 1996). Embora os
dispositivos citados ja sejam discutidos e conhecidos na literatura (CHEONG et al., 2008;
MAHATO et al., 2019; MAHATO et al., 2021), ha pouca discusséo acerca dos efeitos



22

aeroacusticos em casos sob regime em alto numero de Reynolds e tridimensional,
assim como para cilindros em tandem.

2.2 DISPOSITIVOS MITIGADORES DE RUIDO EM CILINDROS SIMPLES

Uma splitter plate consiste em uma estrutura, geralmente uma placa, utilizada
para controlar a separacao do escoamento e a formacao de vortices na proximidade de
um corpo sélido (ROSHKO, 1955). Entre os controles passivos de desprendimento de
vértices, o splitter plate tem sido um dos dispositivos de maior sucesso que controlam
esse fendmeno a jusante de um cilindro simples (KWON; CHOI, 1996).

Gerrard (1966) estudou um mecanismo de geracao de vortices a jusante de um
cilindro. Foram realizados experimentos com Re = 2 x 10* para estudar as dimensdes
do vértice, os efeitos da adicdo de uma splitter plate ligada ao cilindro e também os
efeitos da turbuléncia do escoamento livre em funcao do numero de Strouhal St, que é
definido como:

fuD
St = 0 (1)
onde f, é a frequéncia de vortices, U, a velocidade de escoamento livre e D o didmetro
do cilindro. Foi visto que o nimero de Strouhal diminuiu quando o comprimento L da
splitter plate era menor que o didmetro D do cilindro, mas aumentou para D < L < 2D
(GERRARD, 1966).

Adicionalmente, Apelt e West (1975) descobriram que a eficiéncia de uma
splitter plate depende de seu comprimento e seu espacamento em relagao ao cilindro,
e que as splitter plates mais longas que 2D podem modificar progressivamente o
arrasto e o desprendimento de vortices até uma relagéo L/D = 3, enquanto que nao
ocorrem mais mudan¢as com L/D > 3. Para L/D > 5, o desprendimento de vortices
desaparece e o arrasto permanece constante (APELT; WEST, 1975).

Nesse sentido, Bao e Tao (2013) e Abdi et al. (2017) investigaram
numericamente a influéncia na supressao de vértices, arrasto e flutuagéao e pressao,
de splitter plates paralelas com comprimentos variaveis a jusante do cilindro, em baixo
numero de Reynolds. As simulagdes mostraram que para esse regime de escoamento
com o angulo de posicionamento das placas entre 40° e 50°, como esquematizado
na Figura 1, houve redistribuicdo de vorticidade na parede e os efeitos de reducao
do arrasto e estabilizacdo do desprendimento dos vortices foram maximizados (BAO;
TAO, 2013). Duan e Wang (2021) investigaram os efeitos de uma splitter plate simples
flexivel no escoamento e descobriram que essa estrutura é efetiva na reducao dos tons
acusticos, por atenuar as flutuagdes na regido da esteira préxima ao cilindro.
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Figura 1 — Diagrama esquematico de cilindro com splitter plates paralelas.
..1‘

|
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/

Fonte: Bao e Tao (2013).

Ja Dai et al. (2018) investigaram a influéncia da largura e comprimento da
splitter plate em um regime com alto numero de Reynolds. A configuragédo otimizada
com o uso da splitter plate diminui a produgdo de energia cinética de turbuléncia
imediatamente atras do cilindro, que volta a aumentar mais a jusante devido a fusao
das camadas de cisalhamento que se formam em ambos os lados da splitter plate.
Nos casos de splitter plates duplas e triplas, foi atingido um maximo de reducéo de
95% na magnitude média do coeficiente de sustentacdo em comparacao ao valor
correspondente do cilindro sem splitter plate, no angulo 6§ = 135° (ABDI et al., 2017).

Outra possivel configuragédo sédo as arc splitter plates, que consiste em placas
ao redor do cilindro em formato de arcos de circunferéncia, como mostradas na Figura
2. Mahato et al. (2021) estudaram a influéncia do angulo e distancia radial dos mesmos
na geracao de ruido, usando analogia de Curle (1955). Foi encontrada uma redugéo
de 21 dB para uma das configuragcdées analisadas, para um regime de Re = 150 em
escoamento bidimensional.

Figura 2 — Diagrama esquematico de cilindro com arc splitter plates.

Fonte: Adaptado de Mahato et al. (2021).
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Entretanto, Mahato et al. (2021) levantaram a hipétese de que a reducao do
ruido utilizando as arc splitter plates, em regimes com numero de Reynolds maiores,
nao seja satisfatéria devido a dois motivos. O primeiro fator € a transformacao do
escoamento em um problema tridimensional devido ao estiramento dos vortices,
consequentemente, tanto o escoamento quanto os campos acusticos terdo escalas
espaco-temporais com uma largura de banda maior. A esteira de vortices no sentido
longitudinal também reduzira a eficiéncia acustica do tom, enquanto aumenta seu pico
espectral. Assim, em vez de um ruido tonal dominante, é esperado um campo sonoro
composto por varias frequéncias, sendo necessario avaliar se isso resultara em um
aumento no ruido de banda larga. O segundo fator é a possibilidade de interacdes de
vortices de alta frequéncia entre o cilindro e as arc splitter plates, o0 que pode resultar em
aumento do desconforto auditivo, dependendo dos niveis de pressao sonora (MAHATO
et al., 2021).

2.3 ANALOGIAS ACUSTICAS

Para validar e comparar os casos, foram utilizadas analogias acusticas da
biblioteca LibAcoustics, propostas por Epikhin et al. (2015), que consistem em
expressdes analiticas que usam os dados da simulacdo em CFD como entradas
para calcular o ruido em campo distante. Essa abordagem é conhecida como método
hibrido e a separagéo entre o calculo aerodindmico e o calculo do ruido se justifica
devido a grande diferenca de escala entre o escoamento e 0 campo acustico,
que aproximadamente separa a geragao aerodindmica do som da sua propagacao,
permitindo combinar algoritmos especificos para cada etapa (WAGNER et al., 2007).

As analogias acusticas de Curle (1955) e Ffowcs-Williams e Hawkings (1969)
foram as utilizadas no trabalho, que sé&o derivadas a partir da Equagao de Lighthill
(LIGHTHILL, 1952) e serao apresentadas em seguida. A Equacao de Lighthill é obtida
através da equacéao de conservacado de massa, em notacao tensorial (ANSELMET;
MATTEI, 2016):

op | O(pu;)

_ 5
o or, U ()

e da equacao de Navier-Stokes:

Ipu;) ~ O(puu;)  dp O
ot o, 0w 0z, )
onde p é a densidade do fluido, p € a presséo, u; € a componente de velocidade para a

coordenada z;, t € o tempo e o tensor de tens&o viscosa 7;; € dado por:

B Ou;  Ouj 2 Ouy
T’L] - M <8I] + 81‘2) g/’ta_m(sl]7 (4)
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sendo . a viscosidade do fluido e ¢;; o Delta de Kronecker. Ap6s manipula¢do das
Equacdes (2) e (3) e definindo o tensor de Lighthill 7;; como:

Ti; = puiu; — i + (p — c5p)dij, (5)

sendo py, po € v a densidade e presséo do fluido em repouso, respectivamente, ¢ = 7’;—3
a velocidade de propagacédo do som no meio e v o coeficiente de expansao adiabética
do fluido, tem-se, portanto, a Equagéao de Lighthill (LIGHTHILL, 1952):
0? 0? 02T,
6755 — % axg - axiag];j‘ (6)
Para solucdo da Equacao (6), Curle (1955) considerou a presenca de
superficies sélidas e estaticas no escoamento para a solugao, atraves de integrais de
volume e superficie na fonte acustica distribuida @, representadas na Equacao (7).
Para uma flutuagédo de densidade o/, tem-se:

(E 1) = (T 1) — _La_Q/& ~_L8/E o VdS(

onde p(7,t) € a densidade do meio no instante ¢ para o observador M, 7 a posicao
do observador, i a posicdo de um ponto da fonte distribuida Q, R = |R|= |# — ] a
distancia entre o ponto da fonte distribuida @) e o observador M, S a superficie da fonte
@, V seu volume e n o vetor normal a superficie S, como visto na Figura 3 abaixo.

Figura 3 — Esquema da fonte acustica distribuida e observador.

M — M(Z.1)

Source surface S

Source volume V

Fonte: Adaptado de Anselmet e Mattei (2016, p. 367).

A primeira integral a direita na Equacéo (7) refere-se aos termos de quadrupolo,
devido as flutuacdes do escoamento livre, e a segunda, termos de dipolo causados
pelas flutuacdes de forca na superficie (SJOBERG, 2016). Posteriormente, Ffowcs-
Williams e Hawkings (1969) (FW-H) generalizaram a formulagdo de Curle (1955) de
modo a tornar as equacgdes validas em todo o espacgo, incluindo a contribuicdo de
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superficies méveis no escoamento (LARSSON, 2002). Nesta formulacao, o sistema de
coordenadas estéatico i é substituido por y*, que esta em movimento translacional com
velocidade constante ¢ relativo a ¥/, sendo:

Yyt =+, (8)
onder =1t— % € o tempo em que a fonte irradia uma flutuacéo que alcancga o observador
no instante t. Da mesma forma, a velocidade medida no sistema de coordenadas
translacional é dada por u* = i — 7. A equacédo de FW-H é apresentada como:

!

1 9? T . 1 0 F .

@8 = [ R 1y S

P( ) 47‘rcgaxiaxj VR(I—%) (Z/) 47038% SR(l—%) (y)
1 0 *

+ 2t Ql'v'

dmeg Ot Jg R(1 — L)

ds(

<
*
N~—

Na Equacgéao (9), as integrais a direita representam termos de fonte sonora

quadrupolo T”* dipolo F; e monopolo Q*, v; € a componente da velocidade translacional

da fonte na coordenada z, e [; um vetor unitario apontando em direg&o ao observador.
O termo de fonte quadrupolo TU* € dado por:

Ti,; = p(u; +v;)(uj +v;) — 75+ [p— 5 (p = po)]dij, (10)
enquanto que o termo de fonte dipolo F;* define-se como:
FP = [p(u; +vi)uj + pdiy — 7515 (11)

Finalmente, o termo de fonte monopolo Q*, que é causado pelo volume do
escoamento ou flutuacdes de injecao de massa, é dado por:

Q" = (povi + pu; )ni. (12)

Mais detalhes sobre a dedugdo matematica das analogias de Curle (1955) e
Ffowcs-Williams e Hawkings (1969) podem ser encontrados no trabalho de Larsson
(2002).
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2.4 MODELOS NUMERICOS DE DISCRETIZAGCAO E SOLUCAO

Antes de iniciar uma simulacdo CFD, é crucial identificar e modelar
adequadamente os fenémenos fisicos e quimicos que ocorrem no escoamento, bem
como selecionar os métodos de solucdo adequados. De acordo com Versteeg e
Malalasekera (2007), as etapas de resolu¢cao numérica incluem:

* Integracao das equagodes governantes do escoamento sobre todo os volumes de
controle finitos no dominio;

+ Discretizagao - conversao das equagdes integrais resultantes em um sistema de
equacoes algébricas, através de esquemas numéricos;

» Solucao das equagdes algébricas por métodos iterativos.

De maneira geral, quanto maior a discretizagdo de uma malha, isto é, quanto
mais refinada, melhor a exatidao da simulacdo. Entretanto, ha um custo computacional
proporcional a esse refino, e entdo, faz-se necessario escolher esquemas de
discretizagéo e solugéo, unindo exatiddo com performance computacional (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007). Abaixo, serao descritos os principais esquemas e métodos
de solugdao empregados no trabalho.

2.4.1 Esquema de Crank-Nicolson

O esquema de Crank-Nicolson é um método de diferencas finitas utilizado para
resolver numericamente equagdes diferenciais parciais. E implicito na discretizagéo
temporal, numericamente estavel para quaisquer valores de intervalo de tempo e tem
acuracia de segunda ordem (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Ressalta-se que este € um método implicito, isto €, para obter o préximo valor
temporal da propriedade, um sistema de equacgdes algébricas deve ser resolvido. Se
a equacéo diferencial parcial for ndo-linear, a discretizacao também o sera, de modo
que a iteragao temporal envolvera a solugcao de um sistema de equagdes algébricas
nao-lineares, o que pode despender maior gasto computacional (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007).

Tomando como exemplo uma equacgao diferencial parcial (EDP) unidimensional,
em um volume de controle finito:

¢ ¢ ¢
E _F(Qb?xiauaaaaﬁ? 9 (13)
a discretizacao pelo esquema de Crank-Nicolson é dada por:

¢n+1 _ ¢n o 1 n+1 ) a¢ 82¢) C n ) a¢ 82¢
At - ].‘I—C F qb?xzat?Evax? + 1+O F ¢7'r17t7§78x22 ) (14)
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onde F' é uma funcao qualquer, n a iteracao temporal no volume de controle finito, ¢
uma propriedade qualquer do escoamento, At o intervalo de tempo discretizado e C
um coeficiente de ponderacao, que originalmente possui valor 1.

No OpenFOAM, o esquema de Crank-Nicolson pode ser adaptado para utilizar
valores de coeficiente de ponderacao entre 0 < C' < 1, permitindo ponderar entre
esquema de Euler implicito (C = 0) e o esquema original de Crank-Nicolson (C' = 1)
(SENG et al., 2017).

2.4.2 Esquema backward de segunda ordem

Trata-se de um esquema numérico de segunda ordem, baseado no método
implicito de Euler backward. E recomendado para calculos em regime transiente, mas
possui estabilidade condicional (OPENCFD, 2004). Considerando a EDP da Equacao
(13), tem-se a discretizagao pelo esquema backward de segunda ordem dada por:

a¢a%)

1 ({3 1
el ' 9 n—1 ~n—2 — Fn . A 1

2.4.3 Método Multigrid

O método Multigrid é um algoritmo iterativo para solu¢cdo do sistema de
equacodes decorrente da discretizagdo das equacgdes de conservacao (Equacgdes (2) e
(8)) no dominio do escoamento, usando uma hierarquia de refinos de malha (BORZI,
2003). Para simplificar a ideia do método Multigrid, faz-se uso de notagdo matricial:

Adey =D, (16)

onde 7., € o vetor da solugcdo exata do sistema da Equacéo (16), A a matriz de
coeficientes e b o vetor de condigdes de contorno do sistema. Resolvendo esse sistema,
obtém-se um vetor solucéo intermediario y;,, apés um certo nimero de iteracoes,
mas que ainda ndo satisfaz a solucao (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Entéo,
define-se o vetor residuo 7 como:

Ay = b — 7. (17)

Pode-se definir também o vetor erro é como a diferenca imediata entre a solucéo
verdadeira e a intermediaria:

€= i’eac - gint; (1 8)

e subtraindo a Equacgéao (17) da Equacéo (16), tem-se que:

Aé =7 (19)
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Em termos praticos, ndo ha diferenca na taxa de convergéncia de solucoes
das Equagdes (19) e (16), entretanto, € estabelecido que o vetor erro é possui
componentes de acordo com o tamanho da malha analisada e dos comprimentos
de onda do escoamento. Com isso, os métodos multigrid sdo projetados para explorar
as diferencas no comportamento desse erro e fornecer a solucéo iterativamente em
malhas de diferentes refinos, a fim de otimizar a taxa de convergéncia (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007). Uma vez que o problema é solucionado com uma malha
mais grosseira, de maneira mais rapida, sua solucao ¢é interpolada para a malha mais
refinada, e assim resolve-se a solucado com mais detalhes (BORZI, 2003). Pode-se ver
um ciclo da solugao pela Figura 4, com cada nivel representando um refino de malha
diferente.

Figura 4 — llustracdo esquematica da solugao por diferentes niveis no método multigrid.

Level 1

Fonte: Versteeg e Malalasekera (2007, p. 240)

2.4.4 Método do Gradiente Conjugado Pré-condicionado

O Método do Gradiente Conjugado Pré-condicionado (Preconditioned
Conjugate Gradient - PCG) é um algoritmo iterativo para solucionar sistemas lineares
do tipo apresentado pela Equacgao (16). A ideia geral de qualquer procedimento de
pré-condicionamento de solvers iterativos € modificar sistemas do tipo:

Ay =D, (20)

de tal forma a obter um sistema equivalente A*.z* = b* que convirja mais rapidamente
(GOLUB; LOAN, 2013). Para isso, considera-se uma matriz Mpc, denominada pré-
condicionadora, de modo que:

MpbAdew = Mpg.b. (21)
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Naturalmente, o algoritmo requerird um gasto computacional para o calculo
matricial, dessa forma, exige-se que:

* Mpc seja positivamente definida e simétrica;
* Mpc seja de modo que Mpe.r possa ser resolvido rapidamente;
* Mpc deve aproximar A de modo que ||/ —MplA||< 1, onde I é a matriz identidade.

Existem diversas formas de caracterizar a matriz Mpc, como, por exemplo, 0s
pré-condicionamentos de Gauss-Seidel, Jacobi e Successive Over-Relaxation (SOR).
Mais detalhes sobre os métodos podem ser encontrados em Hackbusch (1994).

2.5 INVESTIGAGOES EM CILINDROS EM TANDEM

Como estudado por Ruijgrok (1993), a maior parte do ruido de airframe
durante a aproximagdo de uma aeronave vem da interacdo do escoamento com a
estrutura do trem de pouso. Naturalmente, na investigagao do fenémeno, empregam-
se simplificacdées de um modelo cilindrico para os componentes do trem de pouso,
como 0s pneus, linhas hidraulicas e eixos internos, pois o escoamento ao redor
€ demasiadamente complexo (JENKINS et al., 2005). Dessa forma, adota-se a
configuracao de dois cilindros alinhados, denominado configuracdo em tandem, que
€ um problema bastante estudado e documentado na literatura, de forma empirica e
numérica (BRES et al., 2012).

Nesse sentido, Zdravkovich (1985) investigou quantitativa e qualitativamente
o fenébmeno do desprendimento dos vortices em fungéo da distancia d.,, entre os
cilindros, como ilustrado na Figura 5. Foi visto que, para distancias d.,; < 1.1D, o
comportamento é similar ao de um escoamento sobre um Unico sélido, tendo os vortices
desprendidos somente a jusante do cilindro traseiro. Para distancias 1.1D < d.,; < 1.6D,
um recolamento do escoamento no cilindro traseiro ocorre, proveniente do cilindro
dianteiro, tornando-se continuo para 1.6D < d.,; < 2.5D. Ja para 2.5D < d., < 3.2D,
voértices comegam a surgir na regiao entre os cilindros ocasionalmente, evoluindo para
um regime misto de desprendimento continuo de vértices no cilindro dianteiro, com um
recolamento no traseiro, para 3.2D < d.,; < 3.8D. Por fim, em d.; > 3.8D, o regime
evolui para um desprendimento continuo de vértices a jusante dos dois cilindros.
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Figura 5 — Diferentes regimes de escoamento sobre cilindros em tandem em funcao da
distancia d.,; entre os cilindros.
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Fonte: Zdravkovich (1985).

Experimentos e simulacdes foram realizados por Lockard et al. (2007) para
medir o ruido emitido pelos cilindros em tandem em um tunel de vento anecoico (Quiet
Flow Facility - QFF), mostrado na Figura 7, a um Re = 1.66 x 10° e d.,,, = 3.7D, baseado
na investigacdo conduzida por Jenkins et al. (2005) no Basic Aerodynamic Research
Tunnel (BART). Os resultados demonstraram que as flutuagdes de pressao no cilindro a
montante, causadas pelo desprendimento de vortices, sdo menores do que as geradas
no cilindro a jusante pela interacao da esteira. Consequentemente, o cilindro a jusante
domina a radiagao sonora (Figura 6), produzindo um padrao de diretividade geral que
€ semelhante ao de um cilindro Unico, mas com uma amplitude de radiacao maior
(LOCKARD et al., 2007). Ja nas simulagdes, o ruido em campo distante foi computado
por meio das analogias de FW-H.
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Figura 6 — Contornos do nivel de pressdo sonora do escoamento em torno de cilindros
em tandem.
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Fonte: Lockard et al. (2007).

Figura 7 — Setup experimental do Quiet Facility Flow (QFF).

Fonte: Lockard et al. (2007).
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Por fim, Chadlvski (2021) desenvolveu um modelo de simulacdo em OpenFOAM
com a biblioteca computacional LibAcoustics (EPIKHIN et al., 2015), para analisar o
problema investigado por Jenkins et al. (2005) e Lockard et al. (2007), e depois validar
a simulacao. Foi vista uma boa concordancia de resultados para o campo aerodinamico,
considerando o modelo de turbuléncia e custo computacional empregados. Para os
niveis de ruido, os resultados das demais superficies de FW-H, juntamente com as
superficies sélidas dos cilindros utilizadas para a analogia de Curle, tornaram-se
préximos dos dados experimentais. A frequéncia do primeiro pico tonal no espectro,
numericamente, foi capaz de alcangar valores proximos aos empiricos, € as amplitudes
foram levemente superestimadas por ambas as analogias, como visto na Figura 8,
possivelmente por conta do refino longitudinal na malha (CHADLVSKI, 2021).

Figura 8 — Comparativo do espectro de ruido em campo distante entre as analogias
acusticas e dados experimentais.
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Fonte: Chadlvski (2021).

2.6 OPENFOAM E LIBACOUSTICS

O OpenFOAM é um programa de CFD livre e de codigo aberto, desenvolvido
pela OpenCFD (2004), que possui uma extensa gama de caracteristicas para
resolver escoamentos complexos de fluidos, incluindo reagdes quimicas, turbuléncia,
transferéncia de calor, acustica, mecanica dos sélidos e eletromagnetismo (OPENCFD,
2004). O programa é, essencialmente, uma biblioteca C++ usada para criar executaveis,
chamados de aplicagbes. Essas aplicagbes sdo divididas em duas categorias: solvers,
que sao projetados para resolver problemas especificos de mecénica dos fluidos, e
utilitarios, que séo projetados para executar tarefas relacionadas a manipulagao de
dados.
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O programa permite a criagdo de novos solvers e utilitarios por seus usuarios
com algum conhecimento pré-requisito do método, fisica e técnicas de programacao
subjacentes envolvidas (OPENCFD, 2004). Além disso, é fornecido com ambientes
de pré e pos-processamento para uma analise de um caso, sendo necessario que o
usuario defina os arquivos de condi¢des de contorno, esquemas numéricos, geometria
de malha e fungdes de pds-processamento (OPENCFD, 2004). A estrutura geral do
OpenFOAM é mostrada na Figura 9.

Figura 9 — Estrutura geral de funcionamento do OpenFOAM.

Open Source Field Operation and Manipulation (OpenFOAM)
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processamento

Ay

Ferramentas Aplicagdes de | Aplicacbes ParaView Qutros (ex.
de malha usuario padréo EnSight)

Pos-
processamento

Utilitarios

Fonte: Adaptado de OpenCFD (2004).
A estrutura basica do diret6rio para um caso € mostrada na Figura 10 e possui
um conjunto minimo de arquivos necessarios para execucao, descritos abaixo.

Figura 10 — Disposigéo de diretorios do OpenFOAM.
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Fonte: Adaptado de OpenCFD (2004).

« Diretdrio constant: Contém a descricado completa da malha do caso e arquivos
especificando suas propriedades fisicas.
* Diretério system: Possui arquivos de parametros relacionados a solugao
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numeérica do caso, sendo eles: controlDict, que contem parametros de controle,
incluindo tempo de simulacdo; fvSchemes, que seleciona os esquemas de
discretizagcdo numérica e fvSolution, que seleciona os solvers e tolerancias
numéricas. Além disso, possui outros arquivos de controle para bibliotecas
computacionais.

* Diretérios de tempo: Contém arquivos individuais de dados para campos
especificos de propriedades, como velocidade ou pressao. Os dados podem
ser valores iniciais e condi¢cdes de contorno que o usuario deve especificar para
definir o caso, ou resultados escritos em arquivos pelo OpenFOAM.

A LibAcoustics (EPIKHIN et al., 2015), por sua vez, é uma biblioteca distribuida
gratuitamente e que utiliza analogias acusticas, como a de Curle (1955) e de Ffowcs-
Williams e Hawkings (1969), para prever o ruido de campo distante. A LibAcoustics
permite ao usuario definir suas configuracdes de simulacdo do campo acustico através
de dicionarios, funcionando em tempo real com os solvers préprios do OpenFOAM, ou
seja, simultaneamente ao célculo do campo aerodinamico realizado pelas ferramentas
de CFD (EPIKHIN et al., 2015).

2.7 MODELOS DE TURBULENCIA

Um escoamento pode ser classificado de acordo com a relagdo entre as forgas
viscosas e as forcas de inércia nas particulas que constituem o fluido. Para isso,
define-se o numero de Reynolds:

UyD
Re = 2 ) (22)

1%
onde U, é a velocidade de escoamento livre do fluido, v = % € a viscosidade cinematica
do fluido e D € o didmetro do cilindro.

Em um escoamento laminar, o nimero de Reynolds é menor e as particulas
do fluido escoam em camadas paralelas, com pouca variacao das propriedades do
fluido. A medida que a velocidade cresce, o fluxo de particulas torna-se aleatério e
cadtico até um determinado valor limite, denominado nimero de Reynolds critico, onde
0 escoamento passa a ser considerado turbulento (VERSTEEG; MALALASEKERA,
2007). Ressalta-se que boa parte dos problemas praticos de engenharia representa
fendmenos com alto nimero de Reynolds e, portanto, turbulentos.

Para simulacées em CFD, é necessario um modelo que represente as
diversas estruturas e escalas que surgem com a turbuléncia, ja que essas influenciam
diretamente nos resultados. Dessa forma, varias modelagens foram desenvolvidas de
modo a aproximar as simulacées numéricas ao fenédmeno fisico, destacando-se trés
categorias: Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS), Large Eddy Simulation (LES) e
Direct Numerical Simulation (DNS) (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).
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Segundo Rezende (2009), as equacdes do método RANS sao obtidas através
das médias das equacgdes de Navier-Stokes e da conservacao de massa, de modo que
as tensoes turbulentas descrevem os efeitos das flutuagdes de pressao e velocidades.
Ja o método LES considera turbilhdes que contém energia e sdo calculados em grandes
escalas, utilizando formulagao transiente e tridimensional. Por tltimo, o método DNS
usa a resolucao das equacgdes de Navier-Stokes e conservagdo de massa em malhas
bastante refinadas e com passos de tempo suficientemente pequenos, a fim de capturar
todas as escalas de turbuléncia.

Neste trabalho, € empregado o modelo RANS, como usado por Chadlvski
(2021), devido ao seu modesto custo computacional e boa acuracia de resultado para
0 caso estudado. A principal ideia por tras do método é investigar as propriedades
temporais médias do escoamento, utilizando a decomposi¢cao de Reynolds, na qual
uma propriedade € decomposta em sua quantidade média de tempo somada a sua
flutuacao (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). Para uma propriedade ¢ qualquer do
fluido, tem-se:

o(t) = ¢+ ¢'(t), (23)
onde ¢(t) € o valor instantaneo da propriedade, ¢ é o seu valor no escoamento médio
e ¢/(t), sua flutuag@o temporal. Com isso, aplicando a Equacéo (23) nas Equacgdes (2)
e (3), para pressao e velocidade e aplicando a média de Reynolds, tem-se para um
escoamento incompressivel:

o

_ 9 -
6;: + a%j(mdj) = —gﬁi + ungfj = a%j(ﬁu}), (25)
sendo u; a componente média de velocidade na coordenada x;, p a pressao e v a
viscosidade cinematica. O termo W na Equacéao (25) também é conhecido como
tensor de Reynolds, e representa os efeitos da turbuléncia nas tensées médias
do escoamento, podendo ser modelado ou definido através de novas equacgdes de
transporte (REZENDE, 2009).

Algumas propostas para a solugéo desse termo s&o os modelos k-¢ e k-w, onde
duas equacodes de transporte extra sdo resolvidas para novas variaveis de turbuléncia,
gue consideram o conceito de viscosidade turbulenta pr, pela hipbtese de Boussinesq

(REZENDE, 2009), como :

o O
—puu; = MTa_xj- (26)

No modelo k-¢, as variaveis de turbuléncia sédo a energia cinética turbulenta k e
a taxa de dissipagao de energia cinética turbulenta e¢. J& no modelo k-w, a variavel ¢ &
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substituida pela taxa especifica de dissipacao de energia cinética turbulenta w, definida
como w = k/e (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). As principais diferengas entre
os dois métodos estao relacionadas as regides do escoamento em que o0s resultados
obtidos apresentam uma boa precisao.

O modelo k-¢ € adequado para regides de escoamento livre, onde o numero
de Reynolds é elevado, e ndo é indicado para regides proximas a paredes, onde ha
dominancia de efeitos viscosos. Por outro lado, o modelo k-w é indicado para essas
regides e em partes do escoamento com baixo nimero de Reynolds, entretanto pode
apresentar dificuldades de convergéncia, dependendo do problema (MENTER, 1994).
A fim de unir essas duas funcionalidades, Menter (1994) prop6s o modelo k-w SST, que
mescla as duas modelagens, apropriando-se do k-e para regides de corrente livre e 0
k-w para regides proximas a paredes.

O modelo RANS, por ndo considerar a interagao entre as escalas de turbuléncia,
nao é capaz de prever as flutuagdes de pressao responsaveis pelo ruido de banda
larga, que é causado por movimentos turbulentos em uma ampla faixa de escalas.
Para contornar essa limitagdo, € necessario utilizar técnicas que considerem as
interacdes entre as escalas turbulentas, tais como os modelos LES ou DNS (GLEGG;
DEVENPORT, 2017). Além disso, Jaron et al. (2017) estudaram o impacto de modelos
de turbuléncia RANS e constataram que diferentes modelagens podem levar a uma
variacao de até 2 dB na previsao de ruido de banda larga.

2.8 FUNCOES DE PAREDE E MODELOS DE BAIXO REYNOLDS

Visto que alguns modelos de turbuléncia em problemas de CFD, como o k-e,
s6 sao validos em areas de escoamento livre, para lidar com a regiao de parede, duas
solucdes sdo propostas: modelos modificados de baixo Reynolds ou fungdes de parede.
Para descrever esses métodos, define-se o parametro adimensional y*, dado por (LIU,
2016):

wllr
yt =1 (27)

Y
1%
onde y,, é a distancia até parede, v € a viscosidade cinematica e u, é a velocidade de

atrito, definida como:
wp = 2 (28)
P

com 7, sendo a tensao de cisalhamento na parede e p, a densidade do fluido, e com
isso, também define-se a velocidade adimensional u™ = w/u.. Liu (2016) divide a
regido proxima a parede em trés partes, sendo sub-camada viscosa, camada de buffer
e regido logaritmica, as quais sdo descritas abaixo:
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» Sub-camada viscosa (y* < 5): O fluido é dominado pelo efeito viscoso e assume-
se que a tensao de cisalhamento do fluido seja igual a da parede ,,, de modo
que os efeitos viscosos sdo predominantes no perfil de velocidade, sendo:

ut =qyT. (29)

 Camada de buffer: Nessa regido, as tensdes viscosas e turbulentas tém
magnitudes similares, resultando em um perfil de velocidade complexo e mal
definido.

* Regiao logaritmica (30 < y* < 200): Aqui, as tensdes de turbuléncia dominam o
perfil do escoamento e a velocidade adimensional «* varia através de uma fungao
logaritmica ao longo de y*, dada por:

ut = %ln Eyt, (30)

onde « € a constante de von Karman e E = 9.8 para paredes lisas.

Pode-se ver o comportamento de ™ com y*, sob as modelagens da sub-
camada viscosa e regido logaritmica atraves da Figura 11.

Figura 11 — Comportamento de «* em fungao de y*, sob diferentes modelagens.
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Fonte: Adaptado de Liu (2016).

Na abordagem de baixo Reynolds, 0 modelo de turbuléncia é ajustado para
abranger a regiao afetada pela viscosidade, incluindo a sub-camada viscosa, que é
resolvida com a totalidade da malha até a parede. No entanto, esse método exige um
refino maior da malha, resultando em altos custos computacionais (LIU, 2016).
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Por outro lado, para reduzir o refino da malha e o dominio computacional,
€ possivel utilizar fungdes de parede. Essas sdo equacgdes empiricas que modelam
0 escoamento entre a parede e a regido de turbuléncia totalmente desenvolvida,
dispensando a resolugcao direta da camada limite até a parede. Embora baseadas
em relagdes empiricas que s6 sejam validas sob determinadas condi¢des, assumindo
gue o escoamento préximo a parede se comporta como uma camada limite turbulenta
totalmente desenvolvida (DAVIDSON, 2011), a acuracia dos resultados € satisfatoria
quando usadas corretamente (LIU, 2016). Mais detalhes sobre a implementacao
numeérica dessas fungbes podem ser encontrados no trabalho descrito por Kalitzin
et al. (2005).
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3 METODO

As analises das malhas computacionais, desempenho computacional e
geometrias redutoras de ruido sdo apresentadas nesta secao. Abaixo estdo descritos
os procedimentos para a criagdo das geometrias do modelo numérico, os testes e
estudos relativos ao desempenho computacional e refino de malha, e definices para a
execucao da simulacao aerodinamica e acustica.

3.1 DEFINIGAO DO CASO DE ESCOAMENTO SOBRE CILINDROS EM TANDEM

Os parametros adotados para a simulagdo numérica em OpenFOAM s&o os
utilizados por Chadlvski (2021), que por sua vez foram baseados nos experimentos
conduzidos por Jenkins et al. (2005) e Lockard et al. (2007). Ambos cilindros tém
diametro D = 0.05715 m e largura de dominio computacional de 16D, e estdo espagados
entre si por uma distancia d.,; = 3.7D. Os numeros de Reynolds de escoamento livre e
de Mach sdo Re = 1.66 x 10° e Ma = 0.1274, respectivamente. A Figura 12 mostra a
disposicao dos cilindros e microfones, e a Tabela 1, as coordenadas dos microfones A,
B e C, cuja origem do sistema localiza-se no centro do cilindro a montante.

Tabela 1 — Coordenadas cartesianas dos microfones.
Coordenada Microfone A Microfone B Microfone C

X -8.33D 9.11D 26.55D
Y 27.815D 32.49D 27.815D
Z 8D 8D 8D

Fonte: Chadlvski (2021)

Figura 12 — Disposic¢ao dos cilindros e microfones do estudo.
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Fonte: Adaptado de Lockard et al. (2007).
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3.2 DEFINICAO DAS MALHAS COMPUTACIONAIS

O dominio computacional tem as mesmas dimensdes que o utilizado por
Chadlvski (2021), ilustrado na Figura 13. As malhas foram geradas através do programa
Gmsh (GEUZAINE; REMACLE, 2009), que € um gerador de malhas tridimensionais
de elementos finitos de codigo aberto, com um mecanismo CAD e p6s-processador
incorporados. Também fornece uma ferramenta de geracdo de malhas rapida com
entradas paramétricas e capacidades de visualizagao.

Figura 13 — Plano XY do dominio computacional simulado com suas fronteiras.
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Fonte: Adaptado de Chadlvski (2021).

Destaca-se que ha uma fronteira na Figura 13, denominada "Atras", que é
paralela e oposta a fronteira "Frente". A profundidade do dominio na direcdo Z possui
extensdo de 16D, mesmo valor de comprimento dos cilindros nos experimentos de
Lockard et al. (2007). A Figura 13 mostra, em azul, a regi&do onde a malha foi mantida
com células estruturadas.

3.2.1 Cilindros em tandem

Inicialmente, optou-se por criar malhas tridimensionais estruturadas com
elementos hexaédricos, garantindo que o refinamento apresentasse y™ < 1 proximo
as paredes, uma vez que a acuracia dos resultados depende da correta previsao da
camada limite. Para tal, a malha B de Chadlvski (2021) (Figuras 14 e 15) foi utilizada
como base para as malhas subsequentes devido ao seu tempo de processamento
computacional e a aproximagao dos resultados com os experimentos. Mais detalhes
sobre a malha e testes de refino podem ser encontrados em Chadlvski (2021).
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Figura 14 — Plano XY da malha computacional adotada.

Fonte: Adaptado de Chadlvski (2021).

Figura 15 — Refino da malha na regido préxima as paredes.
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Fonte: Adaptado de Chadlvski (2021).
Posteriormente, buscando reduzir o custo computacional, uma malha hibrida

foi criada, mantendo células estruturadas nas areas préximas as paredes e na esteira

ao estruturada foi utilizada no restante

do dominio. A Figura 16 mostra o plano XY da malha hibrida resultante com niamero

a jusante dos cilindros, enquanto uma malha n

e a Tabela 2 mostra o nimero de elementos para cada malha

J

oes N; = 69

de divis
gerada.

NuUmero de elementos das malhas do caso cilindros em tandem.

Tabela 2

Numero de elementos (x10°)

N,

Malha
Estruturada 46

Estruturada

2.63

3.94
5.89
2

69
Fonte: Autor (2023).

103
69

Estruturada

3.20

Hibrida
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Figura 16 — Plano XY da malha hibrida.

Fonte: Autor (2023).

3.2.2 Cilindros em tandem com splitter plate simples

O dimensionamento das splitter plates nos cilindros utilizou a parametrizacao
apresentada na Figura 17, onde d.,;, a distéancia entre os cilindros, é fixada em 3.7D,
L é o comprimento da splitter plate e t,, &€ sua espessura, mantida constante em 2
mm para todas as andlises. As fronteiras utilizadas para este dominio sdo as mesmas
descritas na Subsecao 3.2.1 para o caso original de cilindros em tandem. Imagens da
malha sdo mostradas nas Figuras 18 e 19.

Figura 17 — Parametrizacao das splitter plates nos cilindros.
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Fonte: Autor (2023).



44

Para a geracado 3D da malha no Gmsh, adotou-se o esquema de geracao
hibrida, com células estruturadas na regido do escoamento préxima as paredes
na esteira a jusante (regido delimitada pela cor azul na Figura 13), e células néo
estruturadas em regiées mais distantes.

Figura 18 — Plano XY da malha gerada para os cilindros com splitter plate.
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Fonte: Autor (2023).

O nucleo estruturado segue 0 mesmo padrao de refino que a malha B de
Chadlvski (2021), no plano XY (Figuras 18 e 19). Para tanto, manteve-se o0 mesmo
numero de divisdes das arestas dos blocos e taxas de crescimento nas regido proximas
aos cilindros e na esteira. Como resultado, garantiu-se y* < 1 para ambos os cilindros,
e 1 < y' < 120 para as splitter plates.

Figura 19 — Regido estruturada do nucleo da malha, em regido proxima as paredes.
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Além disso, foram elaboradas malhas que apresentassem variagcdes no
comprimento L da splitter plate, nos cilindros a montante e jusante, com propdésito
de avaliar a influéncia desses parametros no ruido do campo distante. O niamero de
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elementos de malha para cada configuracao esta apresentado na Tabela 3. Na tabela,
a configuragao "Cilindro 1, L = D"indica que a splitter plate est4 instalada apenas no
cilindro 1, e assim por diante para as demais configuracoes.

Tabela 3 — NUumero de elementos das malhas com configuracdes distintas de splitter

plate.

Configuracao N. Numero de elementos (x10°)
Ambos, L = D 69 3.11

Cilindro1, L=D 69 3.12

Cilindro2, L=D 69 3.12
Ambos, L =2D 69 2.93

Cilindro1, L =2D 69 2.94

Cilindro2, L =2D 69 2.94

Fonte: Autor (2023).

3.3 METODOLOGIA PARA SOLUCAO DOS CAMPOS AERODINAMICO E
ACUSTICO

Para solugdo do campo aerodinamico, utilizou-se o OpenFOAM v2112,
assim como adotado por Chadlvski (2021), com formulacdo incompressivel. Para
a modelagem da turbuléncia, utilizou-se uma abordagem URANS (Unsteady Reynolds-
averaged Navier-Stokes) com modelo k-w SST. Para a discretizagcdo temporal, foram
empregados os esquemas backward de segunda ordem e Crank-Nicolson, este com
valor de coeficiente de ponderacéo C igual a 0.9. Para os gradientes, foi utilizado o
esquema Multi-directional cell-limited, com valor de 0.5 para o coeficiente. Ja para os
divergentes, foi aplicado o esquema upwind em regime transiente, e upwind linear de
segunda ordem em regime estatisticamente estacionario. Por fim, para o acoplamento
pressao-velocidade, usou-se o algoritmo Pressure-Implicit with Splitting of Operators
(PISO), com os solvers Multigrid e PCG para calculo da pressao.

As condicdes utilizadas para pressao, velocidade, energia cinética turbulenta
(k) e taxa especifica de dissipacao de energia turbulenta (w) encontram-se na Tabela 4.
A fim de estimar a energia cinética turbulenta, utilizou-se a funcdo kLowReWallFunction,
que adapta o modelo (baixo Reynolds ou funcéo de parede) de acordo com o valor de
y™ da malha, conforme descrito por Liu (2016). A escolha por essa abordagem deve-se
a dificuldade em gerar uma malha que atenda ao critério de y™ < 1 nas superficies das
splitter plates. Os valores de k e w nas fronteiras externas do dominio foram calculados
com base em um valor de intensidade turbulenta I = 0.1%, indicado pelos experimentos
de Jenkins et al. (2005), e uma raz&o de viscosidade v;/v = 2 (CHADLVSKI, 2021).
Destaca-se que as splitter plates possuem as mesmas condi¢gdes de contorno dos
cilindros.
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Tabela 4 — Condigdes de contorno do OpenFOAM para as fronteiras.

Energia i
Fronteira Pressao Velocidade cinética Omega
turbulenta
Entrada freeStream freeStream freeStream freeStream
(0 Pa) (44 m/s) (0.00325 m?/s?) (43 1/s)
Saida ﬂx(e(;j \Fizl)ue zeroGradient zeroGradient zeroGradient
Frente
e zeroGradient slip zeroGradient zeroGradient
Atras
Superior freeStream freeStream freeStream freeStream
Inferi (0 Pa) (44 m/s) (0.00325 m?/s?) (43 1/s)
nferior
Cilindros  zeroGradient noSlip kLowReWallFunction omegaWallFunction

Fonte: Autor (2023).

O passo de tempo adimensional Atg., para todas as simulagdes foi
estabelecido como Aty.,Uy/D = 3.08 x 1073, respeitando a condi¢ao de Courant (Coo <
1). Para obter um resultado satisfatorio de regime estatisticamente estacionario, o tempo
adimensional total de amostragem At ... foi estabelecido em Aty Un/ D = 323. As
simulacdes foram realizadas com processamento em paralelo no cluster do Laboratério
de Computacao Cientifica (LabCC) da UFSC - CTJ, utilizando 20 processadores por no
em cada execucao e decompondo o dominio pelo método de Scotch.

Para estudo dos parametros aerodinamicos, definem-se os coeficientes de
pressdo média C, e coeficiente de pressdo rms C,, . ., de modo que:

rms?

5 P — Do
=5T—,
3pU5

sendo p, a pressao do meio em repouso e

(31)

prms
Tms = Y (32)
g U5

onde prms = /(P12 + ph2 + ph2 + ... + P,2) /nsieps, cOM p’ sendo a flutuagéo de pressao,
descrita previamente pela Equagéo (23), e ng.,s 0 Nimero de passos do tempo total de
amostragem. Por fim, o coeficiente de arrasto médio C; do cilindro é definido como:
_ Fy
€= 3PUs S
onde F, é a forga total média de arrasto do cilindro, e S; a area de projegéo frontal do
cilindro no escoamento.
A predigcao do ruido de campo distante foi realizada com base nas analogias de
Curle e FW-H, disponiveis na biblioteca LibAcoustics (EPIKHIN et al., 2015). Para
a analogia de Curle, a superficie sélida dos cilindros foi usada para o calculo e

(33)
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armazenamento dos dados de pressao e velocidade no campo préximo, conforme
descrito na Equacao (7). Ja para a analogia de FW-H, foram necessarias superficies
permeaveis ao redor dos cilindros, como evidenciado pela Equacgao (9).

A fim de estudar os efeitos do refino da superficie de FW-H nos resultados
acusticos, usou-se a superficie 4 criada por Chadlvski (2021), com uma pequena
modificagcdo: a distancia entre os limites da face superior e inferior foi alterada de 2.5D
para 1.85D para incluir toda a superficie na regido estruturada da malha. Para aumentar
a fidelidade dos resultados, o numero de subdivisbes na diregdo Z da superficie
também foi aumentado de 10 para 46, como ilustrado na Figura 20.

Figura 20 — Superficies de FW-H com 10 e 46 divisdes na dire¢cdo Z, respectivamente.

Fonte: Autor (2023).

A analise da superficie de FW-H também incluiu a remocao da face a jusante,
a fim de avaliar eventuais efeitos de ruido espurio resultantes da intersecao de vértices
nesta fronteira (SHUR et al., 2003). Neste sentido, a superficie 4 de Chadlvski (2021) foi
escolhida por apresentar maior concordancia entre os resultados dos picos espectrais
nas configuracoes de superficie aberta e fechada. A imagem da superficie de FW-H
em vermelho, superposta a malha, pode ser visualizada na Figura 21.
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Figura 21 — Superficie de FW-H adotada no dominio da malha.
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Fonte: Autor (2023).

Calculados os valores de pressao pelas analogias, para obter o espectro de
pressdo acustica em fungcdo da frequéncia, calculou-se a densidade espectral de
poténcia (Power Spectral Density - PSD) de pressao, em dB/Hz, dada pela Equagéo
34, através de um algoritmo em Python e aplicando o método de Welch (1967):

2/d

PSD = 10log pez/ I (34)
pref

onde p. € a presséo calculada em cada banda de frequéncia, p,.; € a pressdo de

referéncia (20p.Pa) e d é a resolucdo de frequéncia, cujo valor € calculado por:

R (35)

- ’
NFFT

sendo f, a frequéncia de aquisicdo € Nrrr 0 NUmero de amostras utilizada na
aplicacao do método de Welch (1967). O sinal foi segmentado em blocos e submetido
a Transformada Rapida de Fourier (Fourier Fast Transform - FFT), utilizando-se
sobreposicao de 75% em cada bloco e aplicando-se a janela de Hanning. Mais detalhes
sobre os algoritmos podem ser encontrados em Shin e Hammond (2008).
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3.4 INFLUENCIA DO REFINO NA DIRECAO Z E SOLVERS NUMERICOS

O tempo total de simulacéo no cluster foi critico para a realizacao deste trabalho,
por isso, foram realizados testes para avaliar o desempenho computacional do caso
de cilindros em tandem. A fim de parametrizar esse custo, define-se o tempo de
processamento computacional ¢,,,. como sendo o tempo necessario, em segundos,
para computar um passo de tempo Atge,,.

A influéncia do método Generalized geometric-algebraic multigrid (GAMG),
do OpenFOAM, na performance computacional na solugdo do campo de pressao foi
investigada. A variacao do parametro nCellsinCoarsestLevel, que representa o nimero
de células na malha mais grossa, foi examinada com valores de 10, 100, 1000 e 10000
e uma tolerancia de 10~7. Além disso, o desempenho computacional do solver PCG
combinado com o pré-condicionador Diagonal-based Incomplete Cholesky (DIC), com
uma tolerancia de 10~7, também foi avaliado.

Para avaliar os efeitos tridimensionais do refino longitudinal na malha,
investigou-se trés niveis de refinamento, N, na direcao Z: 46, 69 e 103. Isso foi motivado
pela demonstracao de Lockard et al. (2007), de que a dependéncia dos resultados
do campo aerodinamico com o refino na diregéo longitudinal pode significativamente
afetar o resultado do campo acustico, por outro lado, 0 aumento do refino resulta em
um tempo de processamento mais longo.
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4 RESULTADOS

Nesta secado, sao apresentados e discutidos os resultados obtidos pelo
modelo numérico no OpenFOAM e LibAcoustics. Inicialmente, sdo analisados os
resultados dos estudos comparativos entre os diferentes refinos e configuracoes
da superficie de FW-H. Em seguida, é feita uma comparacao entre os resultados
experimentais e os resultados numéricos com diferentes niveis de refinamento na
direcdo Z. Posteriormente, é efetuado um comparativo entre as malhas estruturada e
hibrida, levando em consideracao a acuracia dos resultados e o custo computacional.
Por fim, as parametrizacdes das splitter plates simples sdo avaliadas quanto a reducéao
do ruido de campo distante.

4.1 RESULTADOS DOS TESTES COM A SUPERFICIE DE FW-H

Como levantado por Shur et al. (2003), ruido espurio pode ser gerado por
voértices cruzando a face a jusante da superficie de FW-H. Assim, foi feita a analise
da superficie nas configuracdes aberta, removendo a face a jusante, e fechada, com
refinos na direcao 7 de 10 e 46 divisdes, e também com um tempo amostral maior que
o utilizado por Chadlvski (2021), de forma que AtgumpUo/D = 323 € df = 12.50 Hz. A
malha numérica usada para o comparativo foi a malha B (Figura 14), com N, = 46.

4.1.1 Comparativo entre superficies aberta e fechada

Na Figura 22, pode-se observar o resultado do campo acustico distante para
os microfones A, B e C, considerando as configuracdes de malha com a face a jusante
presente (fechada) e removida (aberta), mantendo o refino em 46 divises na diregéo ~.
E possivel notar que os resultados apresentam grande proximidade nos picos espectrais
e no ruido de banda larga para os trés microfones. Além disso, para o microfone C, na
Figura 22c, ha uma diferenca de 1.89 dB/Hz entre os valores no primeiro pico, enquanto
que para os microfones A e B, essa diferenca é menor que 0.5 dB/Hz. Para os outros
picos, a diferenca entre as duas configuracdes € desprezivel.
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Figura 22 — Espectro de ruido em campo distante, comparando a superficie de FW-H
fechada e aberta, com refino N, = 46, para os microfones A, B e C.

Mic A, Sup. FW-H, Nz=46 Mic B, Sup. FW-H, Nz=46 Mic C, Sup. FW-H, Nz=46
100 100 —— Sup. fechada 100
90 % —— Sup. aberta %

PSD (dB/Hz)
~
o
PSD (dB/Hz)
PSD (dB/Hz)

(a) (b) (c)
Fonte: Autor (2023).

4.1.2 Comparativo entre os niveis de refino longitudinal

A fim de compreender os efeitos do refino da superficie FW-H na direcao
longitudinal, foi mantida a configuracao fechada e realizou-se a variagéo do refino em
10 e 46 células. Para os trés microfones, a diferenca entre os picos foi desprezivel, ndo
havendo, praticamente, diferenca entre eles na Figura 23.

Figura 23 — Espectro de ruido em campo distante, comparando o refino da superficie
de FW-H fechada para os microfones A, B e C.

Mic A, FW-H fechada Mic B, FW-H fechada Mic C, FW-H fechada
100 100 — Nz=10 100
90 90 Nz =46 90
< 80 = < 80
T I L
g 70 g g 70
3 60 2 )
o o o
50 50
40 40
30 - 30 30'=
10 10 10 10 10 10
St St St

(a) (b) (c)
Fonte: Autor (2023).
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4.2 RESULTADOS DA MUDANGCA DE SOLVERS E ESQUEMAS NUMERICOS PARA
A MALHA ESTRUTURADA

Em relacdo ao Multigrid, notou-se que a mudanga no parametro
nCellsinCoarsestLevel nao surtiu quaisquer efeitos relevantes ao tempo de
processamento t,,.., € portanto, preservou-se o valor de 10000 para todas as analises
posteriores. Em seguida, utilizou-se o solver PCG para solu¢cado do campo de pressao.
Ambos os solvers foram estudados em diferentes niveis de refino na diregdo Z para a
malha estruturada, mostrada na Figura 14.

Tabela 5 — Tempo de processamento t,.,. com variagdo de refino em Z e solver

numeérico.

Solver N; Tempo de processamento (s)
PCG 46 22.1
PCG 69 23.6
PCG 103 54.4

GAMG 46 37.8

GAMG 69 55.8

GAMG 103 62.2

Fonte: Autor (2023).

A andlise da Tabela 5 indica que o uso do método PCG resultou em uma
significativa melhoria no tempo de processamento. Mesmo para a malha mais refinada
(Nz = 103), o solver PCG apresentou um tempo menor de processamento em
comparacao a malha intermediaria (N; = 69) com o solver GAMG. Além disso,
observa-se uma grande discrepancia nos tempos de processamento entre a malha
mais refinada e a intermediaria com o solver PCG, sugerindo que a relagao entre o
nivel de refinamento em Z e o tempo de processamento nado € linear. Para casos com
o solver PCG, a relagao entre o tempo da malha intermediaria (N; = 69) e a mais
grosseira (N, = 46) foi igual a 1.07, enquanto que entre a mais refinada (V; = 103) e
intermediaria (N, = 69) foi de 2.30.

4.3 RESULTADOS DOS TESTES DE REFINO NA DIRECAO Z PARA A MALHA
ESTRUTURADA

Esta secdo ampliou as investigagdes numéricas da malha B de Chadlvski
(2021), avaliando o impacto do refino da malha estruturada na direcdo Z no campo
aerodinamico e acustico. Os resultados foram comparados com dados experimentais
de Lockard et al. (2007) e Jenkins et al. (2005), plotados com auxilio da ferramenta
WebPIlotDigitizer (ROHATGI, 2022), para um escoamento ao redor de cilindros em
tandem. Os resultados acusticos foram obtidos usando a superficie de FW-H fechada
com refino de 46 divisdes na dire¢ao Z e resolugdo de frequéncia dy = 12.5 Hz.
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4.3.1 Campo aerodinamico

A Figura 24 apresenta o perfil médio do coeficiente de pressao ao longo da
direcdo circunferencial na superficie do cilindro, em que 6 € o dngulo medido no
sentido horario a partir do ponto de estagnacao (Figura 12). O perfil de distribuicao
das propriedades foram extraidos apenas para valores de # entre 0° e 180° e depois
espelhados, assumindo que a distribuicdo em relagao a circunferéncia € simétrica.

Figura 24 — Distribuicao do coeficiente de pressdo média na superficie dos dois
cilindros, para diferentes refinos Nz, na malha estruturada.

Cilindro 1 Cilindro 2
0.251

—— 46 estruturada
—— 69 estruturada
—— 103 estruturada
QFF (Lockard et al.)

0.00+

-0.251

a —-0.504
(@)

-0.751

-1.00

-1.251

0 50 100 150 200 250 300 350
6(°)

(@)

Fonte: Autor (2023).

Observa-se uma boa concordancia entre os resultados numéricos e
experimentais para o cilindro 1 entre 0° e 100°. Entretanto, na regido da esteira,
compreendida entre 100° e 180°, a simulacao superestimou a magnitude dos valores
negativos de C, a jusante do cilindro. Adicionalmente, foi observado que os trés niveis
de refinamento apresentaram resultados muito similares entre si, em toda a superficie.

No caso do cilindro 2, verificou-se que os resultados numéricos sao
subestimados em relagéo ao valor empirico, na regido angular compreendida entre 0°
e 75°. Por outro lado, os valores calculados para a regido 25° < 6 < 120° possuem boa
concordancia para os trés niveis de refinamento. Na regiao da esteira, 120° < 6 < 180°,
os valores de coeficiente de pressdao média foram subestimados, assim como no caso
do cilindro 1. Verifica-se ainda que, com o aumento do nivel de refinamento, houve
uma melhor aproximacao aos resultados experimentais na regiao 65° < 6 < 120°, e um
aumento na regiao 120° < 0 < 180°.

No que diz respeito aos niveis de refinamento adotados, observa-se que,
para N, = 69, os valores calculados se situam em uma posicao intermediaria entre
aqueles obtidos para as malhas com N; = 46 e N; = 103. Conforme o nivel de
refinamento aumenta, o valor absoluto do coeficiente de pressdo médio numérico, C,,
aproxima-se do valor empirico. Para o C,,_ (Figura 25), percebe-se que os resultados
numéricos para ambos os cilindros apresentam comportamentos semelhantes aos
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dados experimentais, porém com valores absolutos significativamente superestimados.
Alem disso, é possivel notar a tendéncia da malha com N, = 69 de fornecer resultados
intermediarios em relacdo as outras malhas, para ambos os cilindros.

Figura 25 — Distribuigcdo do coeficiente de pressao rms na superficie dos dois cilindros,
para diferentes refinos em Z, na malha estruturada.

Cilindro 1 1 Cilindro 2
05 —— 46 estruturada .
—— 69 estruturada 1.01
0.4 — 103 estruturada

—e— QFF (Lockard et al.) 0.81

0 50 100 150 200 250 300 350 0 50 100 150 200 250 300 350
6(°) 6 (°)

(@) (b)
Fonte: Autor (2023).

No caso do cilindro 1, observa-se que o valor maximo de C, _ obtido
numericamente ocorre em # = 95°, para os trés niveis de refinamento considerados.
Em contrapartida, no experimento, esse pico ocorre em 6 = 90°. Além disso, na faixa
angular 90° < ¢ < 180°, ha uma significativa atenuacdo no valor numeérico de C,, ., 0
que nao é observado no valor experimental. Este mesmo comportamento pode ser
observado no cilindro 2, porém, desta vez, o maior pico é observado em 6 = 45°, regiao
de impacto dos vértices do cilindro 1.

A Figura 26 apresenta uma comparagao entre a componente horizontal média
da velocidade do escoamento na linha de centro entre os dois cilindros, medida no
ponto médio do comprimento dos cilindros (Z = 8D). Os resultados sédo normalizados

pela velocidade de escoamento livre (Uy = 44 m/s).
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Figura 26 — Velocidade média U, normalizada ao longo da linha de centro entre os dois
cilindros, para diferentes refinos em Z.
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Fonte: Autor (2023).

Nota-se que, a medida que o refinamento em Z é aumentado, os resultados
numéricos tendem a se aproximar dos dados empiricos. No entanto, somente a malha
com N, = 103 apresentou valores minimos de U, /U, proximos aos dados empiricos,
mas errou a posi¢cao na zona de recirculagéo, compreendida entre 0.5 < z/D < 1.5,
enquanto as outras malhas subestimaram esses valores em médulo. Na zona de
circulacao, a malha mais refinada apresentou resultados subestimados em relacao
as outras. Além disso, novamente a malha com N; = 69 apresentou resultados
intermediarios em relacao as demais.

As Figuras 27 e 28 apresentam a comparacao de resultados para a densidade
espectral de poténcia da presséo nas superficies dos cilindros para angulos de 6 = 90°,
135° e 180° no cilindro 1, e # = 0°, 45° e 90° no cilindro 2, respectivamente.

Figura 27 — Espectro de pressdao em pontos da superficie do cilindro 1, para diferentes
refinos em Z.

6 = 90°, Cilindro 1 6 = 135°, Cilindro 1

—— 46 estruturada
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Fonte: Autor (2023).
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Figura 28 — Espectro de pressdao em pontos da superficie do cilindro 2, para diferentes
refinos em Z.
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Fonte: Autor (2023).

Em geral, o modelo numérico foi capaz de prever bem as frequéncias dos picos
principais para as trés malhas, havendo uma redugéo no valor desses com 0 aumento
do refino em Z. Contudo, os valores nos picos espectrais foram superestimados em
relacdo aos dados experimentais, especialmente em 6 = 180° no cilindro 1, o que
pode explicar o elevado valor de C,, , . exibido na Figura 25a. No cilindro 2, a maior
amplitude de PSD foi encontrada em 6 = 45°, e 0s picos numéricos apresentaram
uma concordancia maior em relagdo aos dados experimentais em comparacdo com
o cilindro 1. Para frequéncias mais elevadas, o modelo detectou tons que nao foram
observados nas medi¢des experimentais, em ambos os cilindros.

A Tabela 6 apresenta os coeficientes médios de arrasto para os cilindros, em
qgue é possivel notar que o aumento do refino em Z teve um impacto maior no cilindro
1 do que no cilindro 2. Na malha menos refinada, houve uma redugao de cerca de
8% no valor de Cy;, que se aproximou do valor experimental com o aumento do refino
em N, = 103. Em contrapartida, a variagdo observada em C,, foi de apenas 0.5%, o
que nao permitiu uma aproximacao significativa do valor numérico em relagdo ao valor
experimental, mesmo com o0 aumento no refino da malha. Isso sugere que o nivel de
refino em Z tem pouca influéncia sobre o arrasto do cilindro a jusante.

Tabela 6 — Comparativo entre coeficientes de arrasto médio para os cilindros 1 e 2, com
diferentes refinos na diregéo 7.

Refino em Z Ca Cyo
46 estruturada 0.744 0.351
69 estruturada 0.710 0.349
103 estruturada 0.687 0.353

Exp. (Jenkins et al. (2005)) 0.650 0.310
Fonte: Autor (2023).
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E possivel visualizar a evolugdo do escoamento e o comportamento dos
vortices nos cilindros pela Figura 29, que mostra a magnitude da velocidade |i|. As
Figuras 29a, 29b e 29c¢ tém o intervalo de tempo entre si de AtU,/D = 11.54.

Figura 29 — Evolugao do escoamento para o caso sem splitter plate.

olargl el w oy

| . | | . | |
(a) to (b) to + 11.54£ (c) to + 23.082

Fonte: Autor (2023).

4.3.2 Campo acustico

Os espectros de ruido em campo distante, usando a analogia de Curle e FW-H,
estdo presentes nas Figuras 30 e 31, respectivamente, para os trés microfones.

Figura 30 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, para diferentes refinos em
Z.

Mic A, Curle Mic B, Curle Mic C, Curle
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—— QFF (Lockard et al.)
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St
(b)
Fonte: Autor (2023).
Observa-se, pela analogia de Curle (Figura 30), que a solugdo numérica previu
bem a frequéncia do primeiro pico espectral, porém com valores superestimados. Para
os picos de maior frequéncia, os niveis foram significativamente superestimados. No
entanto, é notavel que os resultados para a malha Nz = 103 s&o muito préximos aos
da malha de N, = 69, principalmente nos microfones B e C, sugerindo uma possivel
convergéncia de malha em relagao ao nivel de refino em Z, para o campo acustico.
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Figura 31 — Espectro de ruido usando a analogia de FW-H, para diferentes refinos em

Mic A, FW-H Mic B, FW-H Mic C, FW-H

100 —— 46 estruturada 100
N —— 69 estruturada

—— 103 estruturada
—— QFF (Lockard et al.)

PSD (dB/Hz)
PSD (dB/Hz)
PSD (dB/Hz)

St

(b)
Fonte: Autor (2023).

Pela analogia de FW-H (Figura 31), observa-se uma diminui¢cao nos valores
de PSD em comparagdao com a analogia de Curle. Nas Figuras 31a e 31b, nota-
se que a solugdo numérica foi capaz de prever satisfatoriamente as frequéncias do
segundo e terceiro picos nos microfones A e B, respectivamente, embora tenha errado
em sua magnitude. Ja na Figura 31c, o valor calculado no segundo pico foi proximo
ao experimental, mas novamente os niveis previstos foram significativamente mais
elevados nas frequéncias mais altas. Os resultados obtidos para N, =69 e N, = 103
apresentam uma alta similaridade, tal como ocorreu na analogia de Curle.

Como a analogia de Curle considera apenas superficies sélidas para o calculo
de ruido, é possivel analisar isoladamente o campo acustico gerado pelos cilindros 1 e
2, a fim de determinar a contribuicao individual de cada cilindro para a parcela total de
ruido do espectro. Assim, nas Figuras 32 e 33, pode-se observar o ruido gerado por
cada cilindro em relagao ao ruido total experimental, para os trés niveis de refino.

Figura 32 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 1,
para diferentes refinos em Z.

Mic A, Curle, Cilindro 1 Mic B, Curle, Cilindro 1 Mic C, Curle, Cilindro 1

100 —— 46 estruturada
—— 69 estruturada
—— 103 estruturada
90 —— QFF (Lockard et al.)

PSD (dB/Hz)
PSD (dB/Hz)

(a)
Fonte: Autor (2023).
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Figura 33 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 2,
para diferentes refinos em Z.

Mic A, Curle, Cilindro 2 Mic B, Curle, Cilindro 2 Mic C, Curle, Cilindro 2

100 —— 46 estruturada

—— 69 estruturada
—— 103 estruturada

90 —— QFF (Lockard et al.)

PSD (dB/Hz)
PSD (dB/HZ

(b)
Fonte: Autor (2023).

Nota-se que a intensidade do valor numérico do PSD do ruido gerado apenas
pelo cilindro 1 € bastante semelhante aos dados experimentais, sem a interferéncia do
ruido do cilindro 2. Isso sugere que os picos tonais de alta frequéncia apresentados na
Figura 30 sao superestimados devido aos resultados numéricos do cilindro 2, que tém
como possivel origem limitacdes dos modelos computacionais empregados no trabalho,
como a modelagem numérica da turbuléncia.

4.4 COMPARATIVO ENTRE AS MALHAS ESTRUTURADA E HiBRIDA

A Secédo 4.3.2 revelou que, apesar do aumento no refinamento da malha
na direcao Z, os resultados do campo acustico para N; = 69 e N, = 103 foram
bastante préximos nos picos, sugerindo uma possivel convergéncia de malha. Assim,
para economizar tempo de processamento computacional, o estudo prosseguiu com
o refinamento N; = 69. Nesta secao, sera mostrado e discutido o resultado da
utilizacdo de um esquema de malha hibrida, que combina elementos estruturados
e ndo estruturados, nos campos aerodinamico e acustico.
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4.4.1 Desempenho computacional

A adocédo da malha hibrida oferece a vantagem principal de reduzir o
tempo de processamento em comparacdo com a malha estruturada, ao eliminar a
discretizacao desnecessaria da malha em certas regidées do dominio de escoamento.
Conforme demonstrado na Tabela 7, houve uma redugédo de quase 44% no tempo
de processamento, apesar de a malha hibrida ter apenas 18% menos elementos em
comparacao com a malha estruturada.

Tabela 7 — Comparativo entre o tempo computacional das malhas estruturada e hibrida,

com Nz = 69.
Malha Numero de Tempo
elementos (x10°) computacional (s)
69 estruturada 3.94 23.6
69 hibrida 3.20 13.2

Fonte: Autor (2023).

4.4.2 Campo aerodinamico

Os resultados aerodinamicos de C,, C,,.. . e U, /U, sé&o ilustrados nas Figuras
34, 35 e 36, respectivamente. De maneira geral, os resultados usando a malha hibrida
aproximaram-se aos dados numéricos da malha estruturada N, = 103.

Figura 34 — Distribuicdo do coeficiente de pressdao média na superficie dos dois
cilindros, para as malhas N, = 69 estruturada e hibrida.

Cilindro 1 Cilindro 2
0.21

0.0
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—— 69 hibrida

-20 -1.44
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8() o)
() (b)
Fonte: Autor (2023).

Ao utilizar a malha hibrida, observou-se uma reducédo do médulo do valor do
C, em regides negativas em ambos os cilindros, como visto nas Figuras 34(a) e 34(b).
Os resultados obtidos sdo semelhantes para 0° < 6 < 65°, porém tornam-se mais
discrepantes entre 65° < 6 < 180°. Verificou-se que ha uma maior diferenca entre os
resultados para o cilindro 2 em comparagao com o cilindro 1, cujo maximo desvio é de
37% na regido da esteira.

-1.24
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Figura 35 — Distribui¢cdo do coeficiente de pressdo rms na superficie dos dois cilindros,
para as malhas N, = 69 estruturada e hibrida.

Cilindro 1 Cilindro 2

0.4

0.1

—— 69 estruturada
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Fonte: Autor (2023).

Na Figura 35, houve uma redug&o dos valores de C,, .. para ambos os cilindros.
Para o cilindro 2, além da diminuicdo da magnitude, houve a mudanca do angulo de pico,
de 50° para 45°. A maior reducao ocorreu para o cilindro 1, com uma diferenca maxima
de 36% na regido da esteira do escoamento. Houve reducéo no valor da velocidade
média horizontal entre os cilindros pela malha hibrida, nas distancias 0.5 < x/D < 2.5,
como mostrado na Figura 36.

Figura 36 — Velocidade média U, normalizada ao longo da linha de centro entre os dois
cilindros, para as malhas N, = 69 estruturada e hibrida.
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0.24
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Fonte: Autor (2023).

Além dos dados de presséao e velocidade, vé-se pela Tabela 8 os coeficientes
de arrasto médio para ambos cilindros nas duas malhas.
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Tabela 8 — Comparativo entre coeficientes de arrasto médio para os cilindros 1 e 2, para
as malhas N, = 69 estruturada e hibrida.

Malha Ca Ca
69 hibrida 0.684 0.354
69 estruturada 0.710 0.349

Fonte: Autor (2023).

Observa-se uma aproximacao dos resultados da malha hibrida com o da malha
estruturada N, = 103, mostrada anteriormente na Tabela 6, principalmente para o
cilindro 1. Por outro lado, o coeficiente médio de arrasto do cilindro 2 mais uma vez nao
apresentou grandes variacdes com a alteracdo da malha.

4.4.3 Campo acustico

Embora os resultados do campo aerodindmico sejam relevantes para a
compreensao dos fendmenos do escoamento entre duas malhas semelhantes, ressalta-
se que o principal objetivo do trabalho é a analise dos resultados do campo acustico.
Dessa forma, a Figura 37 abaixo apresentam as comparag¢des dos espectros de ruido
usando a analogia de FW-H, para os trés microfones.

Figura 37 — Espectro de ruido usando a analogia de FW-H, para as malhas N, = 69
estruturada e hibrida.
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Fonte: Autor (2023).

Vé-se que, para os trés microfones, as frequéncias dos picos espectrais sao
idénticas nas duas malhas estudadas. No primeiro pico, as densidades espectrais de
poténcia (PSD) sao iguais para ambas, enquanto que no segundo e terceiro picos, o
valor da malha hibrida € um pouco maior do que o da malha estruturada. A diferenca
maxima entre esses picos foi de 3.5 dB/Hz, ocorrendo no segundo pico para o microfone
A (Figura 37a). Os resultados da analogia de Curle para os cilindros encontram-se no
Apéndice A.
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4.5 EFEITOS DA SPLITTER PLATE SIMPLES COM L = D

Apoés analisar os efeitos dos solvers numéricos, refinamento na diregéo 7 e a
adocéao de uma malha hibrida, o trabalho prosseguiu com a utilizacdo de todas esses
aprendizados na sequéncia. Com isso, foi possivel investigar os efeitos da insercéo
de uma splitter plate em cilindros com comprimento de splitter L = D nos campos
aerodinamico e acustico, de maneira otimizada em relagdo ao tempo de processamento.
Foram realizados estudos comparativos com splitter plates em ambos os cilindros, assim
como em apenas um dos cilindros, em comparacao ao caso base, com cilindros sem
a splitter plate. As linhas de cada grafico representam uma configuracao distinta, e
destaca-se que o tempo computacional despendido foi praticamente o mesmo do caso
base.

4.5.1 Campo aerodinamico

Os resultados para C, e C,,, . ao longo das superficies dos cilindros, em fungéo
do angulo 6, sao apresentados nas Figuras 38 e 39. No entanto, cabe uma observacgéo:
devido a presenga da splitter plate na linha de centro, os resultados sdo mostrados até
0 =178°.

Figura 38 — Distribuicao do coeficiente de pressdo média na superficie dos dois
cilindros, para diferentes configuracdes de splitter plate, L = D.

Cilindro 1 Cilindro 2
0.2

1.0 Ambos, L=D
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Sem splitter
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Fonte: Autor (2023).
Na Figura 38a, é possivel notar que as distribuicbes de pressdo média para
as configuracdes com splitter plate em ambos os cilindros e somente no cilindro 1 sdo
bastante similares, assim como as configuracées sem a placa e somente no cilindro 2.

Ademais, a presenca da splitter plate no cilindro 1 resultou em um aumento de C, na
regiao entre 65° e 180°, como também observado por Dai et al. (2018).
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No cilindro 2, é observado um aumento no coeficiente de pressédo médio (C,) na
faixa de 0° < 6 < 45° para as configura¢des com splitter plate no primeiro cilindro, em
comparacao com as configuracdes sem splitter plate no primeiro cilindro. Em seguida,
ocorre uma diminuigdo na mesma faixa de 45° < 6 < 100°, permanecendo constante
nas regides entre 135° < 6 < 180°. Os resultados para ambas as configuracdes sao
bastante semelhantes. Por sua vez, a configuracdo somente com a splitter plate no
cilindro 2 teve um resultado semelhante ao caso sem splitter, porém com aumento de
C, na regido de 6 > 65°.
A adicao das splitter plates também impactou significativamente na flutuacao
de pressdo nas superficies, pelo parametro C,,, ., visto na Figura 39.

rms )

Figura 39 — Distribuicao do coeficiente de pressao rms na superficie dos dois cilindros,
para diferentes configuracdes de splitter plate, L = D.
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Fonte: Autor (2023).

No cilindro 1, a presenca da splitter plate no mesmo reduziu a flutuagéao
de pressao na regiao compreendida entre 80° e 90°, em aproximadamente 37%
em comparagdo com o caso sem splitter, estabilizando seu valor em C, . ~ 0.1
até 0 = 180°. Este fenébmeno descrito também foi observado por Dai et al. (2018).
Adicionalmente, a utilizacao da splitter plate no cilindro 2 resultou em um aumento de
cerca de 47% em C,,, . no cilindro 1, em relacdo ao caso sem splitter plate.

Na superficie do cilindro 2, a inclusao da splitter plate no cilindro 1 conseguiu
atenuar consideravelmente essas flutuagées, como evidenciado pelas linhas vermelha
e verde na Figura 39b. E possivel notar que a adigdo apenas no primeiro cilindro teve
uma efetividade maior do que a configuracao com a splitter em ambos os cilindros,
reduzindo a flutuacdo em 65%, enquanto que a configuragdo com splitter plate em
ambos reduziu em 39%, em relagdo ao caso sem splitter plate.

Na Figura 40, pode-se observar a presenca de uma componente de velocidade
negativa em relacdo ao escoamento nas configuragdes com splitter plate no primeiro
cilindro, conforme também constatado por Kwon e Choi (1996), que é causado pela
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formacao de uma bolha de recirculacdo ao redor da placa. Nessa figura, a linha de
centro estudada esta transladada t,,/2 na dire¢cdo Y, visto que a splitter plate ocupa o
espacoem Y = 0.

Figura 40 — Velocidade média U, normalizada ao longo da linha de centro entre os dois
cilindros, para diferentes configuracoes de splitter plate, L = D.
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Fonte: Autor (2023).

De maneira geral, foi observada na Tabela 9 uma redu¢éo do coeficiente médio
de arrasto, exceto para a configuragdo com splitter plate no cilindro 2, onde houve
aumento do arrasto no cilindro 1. Essa redugao pode ser explicada pela atenuacao do
desprendimento de vértices a jusante do primeiro cilindro, suavizagdo do escoamento
na zona entre cilindros e reducao das flutuacdes de pressdo em ambos os cilindros. De
acordo com Kwon e Choi (1996), existe uma dimensao étima para alcancar a reducao
maxima de arrasto, que é quase o mesmo tamanho da bolha de recirculagdo causada
pela presenca da splitter plate.

Tabela 9 — Comparativo entre coeficientes de arrasto médio para os cilindros 1 e 2, com
diferentes configuragdes de splitter plate, L = D.

Configuracao Ca Cyo

Ambos, L=D 0.569 0.098
Cilindro1, L=D 0.563 0.180
Cilindro2, L=D 0.788 0.253
Sem splitter plate  0.684 0.354

Fonte: Autor (2023).

A adicao da splitter plate no cilindro 1 fez com que o espectro de pressao para
os trés angulos § = 90°, 135° e 180° tornassem-se similares entre si na superficie do
primeiro cilindro (Figura 41). Os picos espectrais de pressao foram reduzidos em 27
dB/Hz para frequéncia do primeiro pico, garantindo que nédo ultrapassassem o valor de
110 dB/Hz em frequéncias maiores. Ademais, destaca-se a proximidade entre as linhas
azul e preta.
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Figura 41 — Espectro de pressdao em pontos da superficie do cilindro 1, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = D.
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Fonte: Autor (2023).
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Figura 42 — Espectro de pressdao em pontos da superficie do cilindro 2, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = D.
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Fonte: Autor (2023).

Para a superficie do cilindro 2 (Figura 42), a splitter plate inserida no cilindro 1
atenuou em até 28 dB/Hz o primeiro pico em 0 = 45° (Figuras 42b e 42¢), reduzindo
uma regiao de grande magnitude de pressao na esteira do primeiro cilindro, conforme
mostrado anteriormente na Figura 6. Por outro lado, para o angulo 6 = 0° (Figuras 42a
e 42d), a insercao da splitter plate aumentou o valor de PSD na mesma frequéncia,
enquanto diminuiu para frequéncias mais altas. A insercao da splitter plate apenas no
cilindro 2 ndo teve mudancas significativas na superficie deste.
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Vé-se a evolugao do escoamento e o comportamento dos vortices nos cilindros
pela Figura 43, que mostra a magnitude da velocidade com intervalo de tempo
AtU,/D = 11.54. E possivel perceber a atenuacao dos vértices na regido de 6 = 45° do
cilindro 2, causada pela presenca da splitter plate no primeiro cilindro.

Figura 43 — Evolucédo do escoamento para diferentes configuragdes de splitter plate,
L=0D.
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Fonte: Autor (2023).
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4.5.2 Campo acustico

Os resultados de ruido em campo distante apresentados pela Figura 44 indicam,
de forma geral, uma redugédo na magnitude do primeiro e segundo picos, para os trés
microfones, em comparacdo com o caso base.

Figura 44 — Espectro de ruido usando a analogia de FW-H, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = D.
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Fonte: Autor (2023).
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No entanto, a insercao da splitter plate em ambos cilindros ocasionou o
surgimento de um pico em torno de St ~ 0.32, que excede a magnitude do terceiro pico
para a mesma configuracao (Figuras 44a, 44b e 44c). Para a configuracdo com splitter
plate apenas no cilindro 1, houve reducao de todos os picos no espectro, alcangando
um valor maximo de até 30 dB/Hz (Figuras 44d, 44e e 44f). As Figuras 449, 44h e
44i mostram que a adicao da splitter plate somente no segundo cilindro fez com que
surgisse um pico préximo a frequéncia de desprendimento de vortice (primeiro pico
em St ~ 0.26), com magnitude semelhante ao caso sem splitter, e também picos em
frequéncias maiores, mas com magnitudes de PSD ligeiramente menores. Além disso,
houve um deslocamento para frequéncias mais baixas no espectro de ruido.

Os resultados acusticos pela analogia de Curle para os cilindros encontram-se
no Apéndice A deste trabalho.

4.6 EFEITOS DA SPLITTER PLATE SIMPLES COM L = 2D

Conhecidos os efeitos da splitter plate com L = D, a analise prosseguiu com o
alongamento da placa para L = 2D. O tempo de processamento computacional para
este caso foi praticamente 0 mesmo do caso L = D.

4.6.1 Campo aerodinamico

Observa-se na Figura 45a que, para o primeiro cilindro, novamente ha uma
tendéncia de aproximacgéao entre as linhas verde e vermelha, bem como entre as linhas
azul e preta, em relagdo ao valor médio de coeficiente de presséo (C,). Com a adigéo
da splitter plate apenas nesse cilindro, houve uma reducao significativa na suc¢ao na
esteira, enquanto que a inser¢ao apenas no segundo cilindro ocasionou uma atenuagao
leve. O comportamento para todas as configura¢des analisadas é semelhante, com um
pico de pressdo negativa observado em torno de 0 =~ 65°, seguido por um patamar a

partir de 6 ~ 100°.
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Figura 45 — Distribuicdo do coeficiente de pressdao meédia na superficie dos dois
cilindros, para diferentes configuracdes de splitter plate, L = 2D.

Cilindro 1 Cilindro 2

—— Ambos, L =2D

—— Cilindro 1, L =2D
—— Cilindro 2, L =2D
Sem splitter

0 50 100 150 200 250 300 350 0 50 100 150 200 250 300 350
6(°) 6 (%)

(a) (b)
Fonte: Autor (2023).

Para o segundo cilindro (Figura 45b), a insercao da splitter plate no cilindro
1 causou um pico de pressdo em torno de ¢ ~ 50°, aumentando o valor de C, para
préximo a 0. Posteriormente, o coeficiente de pressédo volta a apresentar valores
negativos em 6 ~ 75° e se mantém constante na regiao entre 120° e 180°. A insercao
da splitter plate apenas no segundo cilindro apresentou um comportamento similar ao
caso base, porém com menor magnitude de sucgao.

Em relagdo ao coeficiente de presséao rms, C,,..., a insergao da splitter plate
no primeiro cilindro (Figura 46a) reduziu a magnitude dos picos observados em cerca
de 60% em 6 ~ 95°, além de deslocar o angulo de maior flutuacao de pressao para
0 ~ 60°. Ao aumentar o comprimento da splitter plate para L = 2D apenas no cilindro
1, observou-se uma reducao de 38% na magnitude do coeficiente de pressao rms em
relacéo a configuracdo com ambas as placas. Por outro lado, na configuracdo em que
apenas o cilindro 2 possuia a placa, o pico de C,,,,. diminuiu em compara¢do com o
caso base em cerca de 14%.

™ms
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Figura 46 — Distribui¢cdo do coeficiente de pressdo rms na superficie dos dois cilindros,
para diferentes configuragdes de splitter plate, L = 2D.

Cilindro 1 Cilindro 2

Ambos, L =2D

Cilindro 1, L = 2D
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Sem splitter

[ 1]
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6 (° 8(°)
(@) (b)
Fonte: Autor (2023).

Para o cilindro a jusante (46b), de maneira geral, a insercéo da splitter plate
resultou em uma significativa reducao das flutuacdes de pressao na superficie na regidao
de 6 = 45° e esteira do primeiro cilindro (Figura 46a), em comparacdao com 0 caso
com L = D. Quando a splitter plate foi colocada apenas no primeiro cilindro, houve
uma reducao de 80% em comparacdo com o caso sem splitter plates, enquanto que,
para a configuracdo com splitter plate em ambos os cilindros, a reducéao foi de 48%.
Ao aumentar a dimensao da placa para L = 2D em comparagdo com 0 caso em que
L = D, foi obtida uma atenuagdo maxima de cerca de 45% na regiao de 6 ~ 45° no
segundo cilindro, que é a principal fonte de ruido em campo distante. Para a splitter
plate inserida apenas no segundo cilindro, houve atenuagao de 26% em relagéo ao
caso base, para esse mesmo angulo.

Observa-se na Figura 47 que o aumento no comprimento da splitter plate
resultou em uma extens&o da recirculagdo do escoamento ao longo da linha média
entre os dois cilindros, como também constatado por Duan e Wang (2021). Esse
comportamento € atribuido aos efeitos da separacdo do escoamento a jusante do
primeiro cilindro (DUAN; WANG, 2021). Além disso, os perfis de velocidade horizontal
normalizada, mostrados na Figura 47, para as configuragdes com a splitter plate apenas
no cilindro 1 e em ambos os cilindros, sao praticamente idénticos ao longo da linha de
centro, em virtude da recirculagao.
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Figura 47 — Velocidade média U, normalizada ao longo da linha de centro entre os dois
cilindros, para diferentes configuracdes de splitter plate, L = 2D.
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Fonte: Autor (2023).

A redugéao do arrasto, conforme mostrado na Tabela 10, foi significativa para
0 caso em que a dimensao da placa € igual a 2D, principalmente devido ao aumento
da dimensao da placa até um valor préximo ao comprimento da bolha de recirculacéao
(KWON; CHOI, 1996). Além disso, observou-se que os resultados obtidos para as
configuragbes com placas em ambos os cilindros e somente no cilindro 1 foram muito
préximos, sugerindo que grande parte da reducédo do arrasto do sistema se deve a
presenca da placa no cilindro a montante. No caso da splitter plate somente no cilindro
2, houve apenas reducéao de arrasto nesse cilindro.

Tabela 10 — Comparativo entre coeficientes de arrasto médio para os cilindros 1 e 2,
para diferentes configuracdes de splitter plate, L = D e L = 2D.

Ca Caz
Configuracao L=D L=2D L=D L=2D
Ambos 0.569 0.549 0.054 0.098
Cilindro 1 0.563 0.546 0.057 0.180
Cilindro 2 0.788 0.753 0.277 0.354
Sem splitter plate 0.684 0.354

Fonte: Autor (2023).

A analise dos espectros de pressao na superficie do primeiro cilindro, conforme
ilustrado na Figura 48, evidenciou que a placa inserida no primeiro cilindro foi capaz de
atenuar os picos de flutuacédo de pressdao em até aproximadamente 60 dB/Hz, como
observado nas Figuras 48d e 48e. Além disso, os resultados obtidos com a inser¢do da
placa somente no segundo cilindro mostram picos com magnitude préxima ao caso
sem as placas, nas Figuras 489, 48h e 48i.
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Figura 48 — Espectro de pressdao em pontos da superficie do cilindro 1, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = 2D.
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Fonte: Autor (2023).

Para o cilindro a jusante, na Figura 49, observa-se um fendbmeno semelhante: a
flutuagédo de pressao é significativamente atenuada com o aumento da splitter plate, e
0s picos sao semelhantes entre o caso base e 0 caso com a splitter somente no cilindro
2. Além disso, no angulo de incidéncia 6 = 45°, que € o ponto de interesse principal do
estudo, as redugdes de PSD chegam a ser de até 50 dB/Hz no caso somente no cilindro
1 (Figura 49e), apresentando uma ligeira melhoria em relagdo ao caso em ambos 0s
cilindros (Figura 49b).
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Figura 49 — Espectro de pressdao em pontos da superficie do cilindro 2, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = 2D.
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Fonte: Autor (2023).

Vé-se que a esteira a jusante do primeiro cilindro, nos casos em que ha uma
splitter plate no mesmo, permanece mais préxima a placa, reduzindo consideravelmente
o impacto dos vértices em 6 = 45°, em comparagdo com a configuracao sem a splitter
plate (Figuras 50a, 50b e 50c). Novamente, o intervalo de tempo é AtU,/D = 11.54.
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Figura 50 — Evolucao do escoamento para diferentes configuracoes de splitter plate,
L=2D.
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Fonte: Autor (2023).
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4.6.2 Campo acustico

Os resultados obtidos no campo aerodinamico se refletem diretamente no
campo acustico, como pode ser observado na Figura 51. De forma geral, € notada
uma maior reducao nos niveis de ruido em diversas frequéncias, em decorréncia do
aumento da dimenséao da splitter plate.

Figura 51 — Espectro de ruido usando a analogia de FW-H, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = 2D.
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Fonte: Autor (2023).
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A analise dos espectros de pressao utilizando a analogia de FW-H (Figura 51)
no primeiro cilindro mostra que a inser¢ao da splitter plate reduziu em até 21 dB/Hz o
primeiro pico de PSD, enquanto que para o segundo e terceiro picos, houve redugcao
de 42 dB/Hz e 60 dB/Hz, respectivamente, em relacado as configuracdes sem a placa.

Além disso, é possivel observar um pequeno pico em St =~ 0.26 para a
configuracdo com a splitter plate somente no cilindro 1, com amplitude de cerca de 80
dB/Hz, que decai rapidamente com o aumento da frequéncia, tendo um comportamento
semelhante ao observado na configuracdo com ambas as splitter plates. Por outro
lado, ao analisar a insercédo da splitter plate somente no segundo cilindro, observa-se a
presencga de picos ligeiramente menores que no caso base, presentes em frequéncias
deslocadas para valores mais graves. Esses resultados sugerem que a presenca da
placa no segundo cilindro pode ter um efeito mais localizado no campo acustico, em
contraste com a placa no primeiro cilindro, que apresenta uma reducéo significativa no
ruido em toda a regiao de interesse.

Ao comparar os resultados acusticos entre as duas dimensdes de splitter plate,
L =D e L = 2D, foi observado pela Figura 52 que o aumento de comprimento da
placa causou maior reducao de ruido espectral, para configuracbes que possuam a
placa no primeiro cilindro. No caso com as placas em ambos cilindros (Figuras 52a,
52b e 52c¢), 0 aumento da placa atenuou o pico de St =~ 0.32 em cerca de 25 dB/Hz,
e mostrou valores de PSD menores ao longo de todo espectro, principalmente nas
frequéncias mais altas.

Por outro lado, na configuragédo com splitter plate apenas no primeiro cilindro,
os valores de densidade espectral sdo proximos em 0.2 < St < 0.3, diminuindo a
medida que a frequéncia aumenta (Figuras 52d, 52e e 52f), para comprimento de
placa L = 2D. Por outro lado, para configuragdes com splitter plate somente no cilindro
2, ndo houveram reducdes significativas com o aumento da dimenséo L da placa.
Os resultados acusticos com a analogia de Curle para os cilindros encontram-se no
Apéndice A deste trabalho.
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Figura 52 — Espectro de ruido usando a analogia de FW-H, para diferentes
configuracdes de splitter plate, L = D e L = 2D.
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5 CONCLUSOES

Em suma, este trabalho explorou a influéncia de diferentes esquemas e solvers
numeéricos, bem como o nivel de refinamento da malha, no custo computacional e nos
resultados dos campos, aerodinamico e acustico de um escoamento em cilindros em
tandem, utilizando o programa OpenFOAM em conjunto com a biblioteca LibAcoustics.
A partir do modelo de simulagao definido e validado, foram investigadas estratégias
de reducgao de ruido em campo distante, como o uso de splitter plates nos cilindros e
variacdes em sua dimensao longitudinal, bem como foram discutidos seus mecanismos
de geracao de ruido e os efeitos aerodindmicos associados, como a reducéo de arrasto.
Espera-se que os resultados possam contribuir para o desenvolvimento de solu¢des
eficientes de reducéo de ruido em sistemas de trem de pouso.

Foi realizada uma primeira investigacao detalhada sobre o impacto de diferentes
esquemas e solvers numéricos, bem como o nivel de refino de malha, em uma
simulagcdo em CFD de um escoamento em cilindros em tandem, conduzido por
Chadlvski (2021). Os resultados obtidos demonstraram que a substituicdo do método
GAMG pelo PCG na solugdo do campo de pressdao gerou uma economia média de
tempo computacional em torno de 40%. Adicionalmente, viu-se que o refinamento das
superficies de FW-H nao apresenta influéncia significativa no resultado acustico, e
que nao ha diferencas relevantes entre superficies abertas e fechadas de FW-H. Por
fim, observou-se que o nivel de refino em Z da malha ndo apresentou uma relagcéo
linear com o tempo computacional despendido, 0 que sugere a necessidade de avaliar
cuidadosamente a relacdo custo-beneficio ao escolher o nivel de refinamento da malha
em futuras simulacoes.

O estudo do caso base revelou que o aumento do nivel de refino de malha na
direcao da envergadura dos cilindros teve impactos distintos nas diferentes grandezas
analisadas. Para o campo aerodinamico, observou-se que, de maneira geral, o0 aumento
no refino aproximou os resultados numéricos dos resultados empiricos. Ja para o0 campo
acustico, a malha com refino N, = 69 apresentou resultados préximos aos da malha
com refino Nz = 103, principalmente nos picos espectrais, porém com um tempo de
processamento 56% menor. Em relagdo ao coeficiente médio de arrasto, o aumento
do refino teve efeito significativo apenas para o cilindro a montante, enquanto que
nao foram identificadas variagdes importantes para o coeficiente de arrasto médio do
cilindro a jusante.

A adocao de uma malha hibrida, que combina elementos estruturados em
regiao de escoamento proxima dos cilindros e ndo-estruturados em regides distantes,
mostrou-se uma estratégia eficaz na otimizagdo do tempo computacional, reduzindo-o
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em 44% em relacao a malha estruturada, sem comprometer a precisdo dos resultados
acusticos. Em relacao ao coeficiente médio de arrasto, a malha hibrida permitiu uma
aproximacgao do valor numérico para o cilindro 1 em relagdo a malha mais refinada,
enquanto que para o cilindro 2, o valor permaneceu estavel.

A insercao de splitter plates com comprimento L = D nos cilindros resultou
na reducao tanto do coeficiente de arrasto quanto dos picos acusticos para ambas as
analogias de Curle e FW-H. A insercao da splitter plate no primeiro cilindro mitigou a
geracao de vortices na superficie do segundo cilindro, reduzindo os picos acusticos do
espectro, conforme observado em ambas as analogias acusticas. Além disso, a splitter
plate reduziu o coeficiente de arrasto médio para ambos os cilindros. Por outro lado, a
insercao da splitter plate apenas no cilindro a jusante teve pouco efeito na redugao do
ruido, mantendo os picos com magnitude ligeiramente menor do que no caso base.

Para a splitter plate com comprimento L = 2D, os efeitos foram ainda mais
notaveis. A placa foi capaz de reduzir significativamente os vortices originados no
cilindro a montante, suprimindo as flutuacées de pressao no segundo cilindro. Esse
mecanismo levou a uma atenuagao dos picos do espectro de ruido para ambos os
casos em que a placa estava inserida no primeiro cilindro. Para a placa inserida apenas
no segundo cilindro, novamente houve uma ligeira atenuagao nos picos, mas com um
deslocamento desses para frequéncias mais baixas.

Outras geometrias foram consideradas para estudo, como splitter plates duplas
e paralelas, que foram analisadas por Bao e Tao (2013) e Abdi et al. (2017), porém
nédo foram implementadas devido a dificuldade na geragdo das malhas utilizando o
Gmsh. Para futuros trabalhos, sugere-se a utilizacao de estratégias mais simples de
geracao de malhas, como desenvolvido por Batista (2022). Adicionalmente, sugere-
se a substituicdo do modelo de turbuléncia de RANS para LES, a fim de obter uma
melhor compreensao do ruido de banda larga numericamente. Por fim, € importante
destacar que este estudo numérico serve como uma analise preliminar do problema,
com o objetivo de compreender os fenédmenos fisicos do escoamento e 0s mecanismos
envolvidos na reducéo do ruido. Portanto, &€ necesséria a realizagdo de um experimento
para valida-lo e confirmar a eficacia das estratégias de reducao de ruido propostas.
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APENDICE A - RESULTADOS ACUSTICOS COM ANALOGIA DE CURLE

Aqui sdo apresentados resultados adicionais para os espectros acusticos
utilizando analogia de Curle.

Figura 53 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, para as malhas N; = 69
estruturada e hibrida.

Mic A, Curle Mic B, Curle Mic C, Curle
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Fonte: Autor (2023).

Figura 54 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 1,
para as malhas N, = 69 estruturada e hibrida.
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Fonte: Autor (2023).
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Figura 55 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 2,
para as malhas N, = 69 estruturada e hibrida.
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Fonte: Autor (2023).



Figura 56 — Espectro de ruido usando a analogia
configuracdes de splitter plate, L = D.
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Fonte: Autor (2023).



Figura 57 — Espectro de ruido usando a analogia

configuracdes de splitter plate, L = 2D.
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Figura 58 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 1,
para diferentes configuragdes de splitter plate, L = D.
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Figura 59 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 2,
para diferentes configuragdes de splitter plate, L = D.

Mic A, Curle, Cilindro 2 Mic B, Curle, Cilindro 2 Mic C, Curle, Cilindro 2
100 100 —— Ambos, L=D 100
—— Sem splitter
90 90 90
5 80 5 80 5 80
I L L
g 7 g7 g 7
2 60 2 60 B 60
o o o
50 50 50
40 40 40 O “
30 30 5 30
10 10° 10 10° 10 10°
St St St
(a) (b) (c)
Mic A, Curle, Cilindro 2 Mic B, Curle, Cilindro 2 Mic C, Curle, Cilindro 2
100 100 —— Cilindro1,L=D 100
—— Sem splitter
90 90 90
5 80 5 80 5 80
I L L
g 70 g 70 g 70
2 60 3 60 B 60
o o o
50 50 50
40 m “ 40 40 (\ ”
A L
30 30 30k
10 10° 10 10 10°
St St
(d) (e) (f)
Mic A, Curle, Cilindro 2 Mic B, Curle, Cilindro 2 Mic C, Curle, Cilindro 2
100 100 —— Cilindro2,L=D 100
—— Sem splitter
90 90 90
5 80 5 80 5 80
I L L
g 70 g 70 g 70
2 60 2 60 3 60
o o o
50 v 50 50
40 J 40 40
30 30 305
10 10° 10 10 10°
St St St

(9) (h) (i)
Fonte: Autor (2023).



92

Figura 60 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 1,
para diferentes configura¢des de splitter plate, L = 2D.
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Figura 61 — Espectro de ruido usando a analogia de Curle, somente para o cilindro 2,

para diferentes configura¢des de splitter plate, L = 2D.
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