ESCOLA POLITECNICA DA UNIVERSIDADE DE SAO PAULO
DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA

SIMULACOES NUMERICAS DE AEROACUSTICA EM UMA CAVIDADE
RESSONANTE E EM UM FOLIO BIDIMENSIONAL COM FLAP

Fabio Alexandre Castelli

Sédo Paulo
2008



ESCOLA POLITECNICA DA UNIVERSIDADE DE SAO PAULO
DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA

SIMULACOES NUMERICAS DE AEROACUSTICA EM UMA CAVIDADE
RESSONANTE E EM UM FOLIO BIDIMENSIONAL COM FLAP

Trabalho de Formatura apresentado a Escola
Politécnica da Universidade de S&o Paulo para

obtencdo do titulo de graduagéo em Engenharia

Fabio Alexandre Castelli

Orientador: Prof. Dr. Jalio R. Meneghini

Area de concentrag&o:

Engenharia Mecanica

Sédo Paulo
2008



FICHA CATALOGRAFICA

Castelli, Fabio Alexandre
Simulagbes numéricas de aeroacustica em uma
cavidade ressonante e em um félio bidimensional
com flap, por F. A. Castelli. Sdo Paulo: EPUSP
2008.

Trabalho de Formatura — Escola Politécnica da
Universidade de S&o Paulo. Departamento de
Engenharia Mecanica.

1.aerodindmica 2.aeroacUstica 3.Dindmica dos
fluidos computacional




RESUMO

O som gerado pelo escoamento (aeroacustica) € um componente importante
da radiacdo sonora total de uma aeronave, especialmente durante a aproximagéo
para 0 pouso. Estudos recentes apontam que 0s sistemas para alta sustentagéo na asa
(flap e slat) e o trem de pouso constituem as principais fontes de ruido de uma
aeronave comercial em sua configuragdo de pouso. Neste contexto, no presente
trabalho de formatura, o aluno desenvolveu simulagdes numéricas de aeroacustica
em um Ressonador de Helmholtz (cavidade) e num félio 2D (perfil EET) com flap
tipo Fowler, ambos & baixo nimero de Mach e alto Reynolds. As simulagdes
numeéricas sdo realizadas em cddigo de Volumes Finitos e sdo utilizados LES (large
eddy simulation) e alguns modelos RANS (Reynolds-averaged Navier-Stokes) para
0 tratamento da turbuléncia. A aeroacustica é diagnosticada através do método direto
e da analogia acustica de Lighthill. Para o Ressonador de Helmholtz, a comparagéo
dos resultados numéricos com o analitico validou o modelo LES e reprovou os
modelos RANS. J& a comparagdo dos resultados do folio 2D com resultados de tanel
de vento ndo invalidam os modelos implementados, no entanto mostram que
simulagbes bidimensionais sdo incapazes de diagnosticar alguns fendmenos.



ABSTRACT

Sound generated by flow (aeroacoustics) is an important component of total
sound radiated by an aircraft, especially during approach condition. Previous studies
identified that high lift systems (flap and slat) and landing gear are the major sound
sources of typical civil aircrafts on landing configuration. Considering the above-
mentioned context, in the present work, the student applied aeroacoustic numerical
simulations for a Helmholtz Resonator (cavity) and for a 2D airfoil (ETT foil) with a
deployed Fowler type flap, both cases were simulated with low Mach and high
Reynolds numbers. The numerical simulations were performed in a Finite VVolume
code and for dealing with turbulence it was employed the LES and some RANS
turbulence models. The aeroacoustic problems were analyzed by solving directly the
governing equations and by applying the acoustic analogy of Lighthill. With relation
to the Resonator of Helmholtz case, a comparison between the numerical results and
the analytical solution validated the LES model whereas the RANS models
produced unsuccessful results. Regarding the airfoil case, a comparison between the
2D simulations results and wind tunnel data did not invalidate the turbulence models
employed, although the results indicated that 2D simulations does not predict well
some flow features.
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1. ATIVIDADES PREVISTAS

Conforme o cronograma de atividades estava inicialmente prevista uma
revisdo bibliografica com o estudo/treinamento do simulador comercial FLUENT® e
geradores de malha comerciais ICEM® e GAMBIT®, assim como o estudo dos
meétodos utilizados em Dindmica dos Fluidos Computacional (CFD) e Aeroacustica
Computacional (CAA). A seguir viriam a fase de pré-processamento dos problemas
propostos, com a definicdo detalhada dos problemas, definicdo da geometria,
construcdo da malha e defini¢do das condi¢des de contorno. A simulagéo e a anélise
completariam o cronograma proposto.

Na fase de treinamento foram utilizados tutoriais e o guia de usuario da
FLUENT [3]. O estudo dos métodos aplicados em CFD se deu pelas referencias [1],
[2], [8] e [9], e o estudo da acustica e outros conceitos relacionados pelas referencias
[5]e[7]

Na fase de definicdo de geometria foram escolhidos o Ressonador de
Helmholtz e o félio EET (Energy Efficiency Transport). O primeiro possibilita uma
comparacdo dos resultados numéricos aqui desenvolvidos com o resultado analitico
[6] ja conhecido. O segundo é um félio desenvolvido por um grupo de estudos da
NASA que apresenta importantes estudos e resultados experimentais (desenvolvidos
no tanel de vento da NASA em Langley) e numéricos tanto em aerodindmica quanto
em aeroacustica, disponibilizados nas referencias de [13] a [16].

As malhas computacionais foram desenvolvidas em ambiente ICEM®
(Ressonador de Helmholtz) e GAMBIT® (folio EET). Foram geradas malhas
estruturadas (elementos quadrangulares com vizinhos bem definidos em cada aresta)
e malhas ndo-estruturadas com elementos triangulares. Todas as malhas utilizadas
neste projeto contam com refinamento nas paredes (de camada limite) adequados
com os métodos implementados no simulador, conforme sugere as referencias [3] e
[4].

Os problemas foram definidos com escoamento a baixo nimero de Mach e
alto Reynolds. O modelo de compressibilidade foi habilitado em algumas
simulagdes. As simulagdes foram realizadas em ambiente FLUENT®, e o pos-
processamento em ambientes FLUENT®, ENSIGHT® e MATLAB®.
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2. O METODO DOS VOLUMES FINITOS

2.1. Perspectivas historicas

O Método dos Volumes Finitos (MVF) é um método numérico para a solugéo
de equacdes diferenciais. Este é o método utilizado no simulador comercial
FLUENT®. Outros métodos tradicionais aplicados em problemas de engenharia séo
0 Método dos Elementos Finitos (MEF) e o Método das Diferencas Finitas (MDF).

Historicamente o MDF era o método preferido para cddigos de Dindmica dos
Fluidos Computacional (CFD, de Computacional Fluids Dynamics), enquanto que o
MEF era e ainda é o preferido em codigos para mecénica dos sélidos. Isto se deve a
natureza ndo linear dos fendmenos fluidodindmicos (ndo linearidade da equacdo de
Navier-Stokes) e a natureza linear dos fenémenos elésticos envolvidos nos problemas
estruturais, assim, conforme [Maliska] os problemas de mecénica dos solidos se
assemelham a problemas puramente difusivos de transferéncia de calor.

Até o inicio da década de 70 tinha-se o0 MDF com grande experiéncia na area
de fluidos, porém sem habilidades para resolver problemas com geometrias
complexas, e 0 MEF sem ferramentas para tratar os termos advectivos (ndo lineares),
porém héabil no tratamento da geometria. Segundo [Maliska], em meados da década
de 1970 os sistemas coordenados ortogonais convencionais comegaram a ceder
espaco para os sistemas coordenados generalizados coincidentes com a fronteira do
dominio. Estes motivos motivaram pesquisas para o aprimoramento do MVF, que
possibilita associar a interpretacdo fisica & matematica por respeitar o balanco de
massa em volume elementar além de possibilitar a aplicagdo em problemas com
geometrias mais complexas.

No contexto dos pacotes comerciais 0 MVF é o método mais empregado
entre todos com penetracdo industrial, preferéncia que se dd em funcdo da sua
robustez e facilidade na depuragdo. No entanto o MEF vem ganhando destaque, nos

ultimos anos, no contexto dos codigos académicos para CFD.
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2.2. Atarefa do MVF

A tarefa de um método numérico, seja ele MVF, MEF ou MEF, é resolver
uma ou mais equagOes diferencias (equagBes governantes do fendmeno fisico)
substituindo os termos derivados por expressdes algébricas que envolvem as funcdes
incognitas de interesse. Na aproximagdo numérica isto é feito discretizando o
dominio computacional do problema (como, por exemplo, toda a regido molhada em
escoamento interno de dutos ou campos proximos do escoamento externo sobre uma
asa) por um nimero limitado de pontos sobre o dominio computacional, vindo a
constituir a malha computacional. Quanto maior a densidade da malha (maior o
nimero de pontos ou elementos) mais precisa seré a solugdo numérica.

A Figura 2.1 ilustra esta tarefa de transformar equagdes diferenciais definidas

para um dominio D em um sistema de equaces algébricas.

> —o—0 00
. *—0 0 90
meétodo
D > o—0—0—0 90
numerico

o—& o 0 0
*—o—0—0—90

equacdo diferencial sistema de equagdes

e condicio de contorno algébricas [A][e]=[B]

Figura 2.1 — tarefa do método numérico

No MVF a integracdo das derivadas € feita sobre cada volume elementar na
forma conservativa, no espago e no tempo. E satisfeita, portanto, a conservacio das

propriedades do escoamento em nivel de volumes elementares.
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3. REVISAO BIBLIOGRAFICA
3.1. Modelamento do escoamento fluidodinamico.

As equacdes governantes do escoamento devem respeitar as leis fisica de
conservagdo [Malalasekera], séo elas a conservagdo de massa do fluido, a 22 lei de
Newton (conservagao da quantidade de movimento) e a 12 lei da termodindmica.

A equacdo de conservagdo da massa, ou da continuidade, escrita para um

sistema de coordenadas néo inercial, pode ser escrita da seguinte forma:

Z_ft’w.(pv) 3.1

0

J& a equacdo da conservacdo do momento, definida através da equagdo de

Navier-Stokes, tem a forma dada pela equacéo (3.2), onde p é a pressdo estatica, 7

o tensor de tensdo, pg forca de corpo gravitacional e F uma forga externa. O tensor
de tensdo 7 depende da viscosidade molecular u e sofre o efeito da dilatagéo

volumeétrica.

0 3.2

5 (P7)+V-(p7)=—Vp+V-(7)+ pg + F

A equacdo da conservagdo da energia, dada pela equacdo (3.3), também &

definida através da equacéo de Navier-Stokes. O termo k,, € a condutividade efetiva

definida de acordo com a condutividade térmica turbulenta, e o termo J representa o
fluxo de difusdo das espécies. Os termos do lado direito da equacdo (3.3)
representam a transferéncia de energia por conducdo, a difusdo, e a dissipagédo

viscosa respectivamente.

%(pE)+ V- (V(oE + p))= V.(keﬁVT _zj:hjjj +, _\7)} 33
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Para fechar o sistema de equacdes é necessario utilizar uma equacéo adicional

de estado na forma p=p(R,T).

3.2. Modelos de turbuléncia

Em escoamentos com flutuagdes de pequena escala e de alta frequéncia a
simulacdo direta da turbuléncia torna-se computacionalmente cara. E necessario
manipular e reescrever as equagdes envolvidas para que o custo computacional, de
tempo e tecnologia, seja adequado. Tais métodos de manipulagdo constituem o0s
modelos de turbuléncia.

Ha duas alternativas de tratamento das equacGes de Navier-Stokes para
calcular as flutuac@es turbulentas de pequena escala, so elas a média de Reynolds e
a filtragem das equacbes de Navier-Stokes. Tais métodos introduzem termos
adicionais nas equagdes governantes que necessitam de um modelamento.

A média de Reynolds das equacBes de Navier-Stokes ou “Reynolds-Averaged
Navier-Stokes” (RANS) governa o transporte das medias das variaveis
fluidodinamicas. Modelos RANS incluem Spalart-Allmaras, k-¢ e suas variantes, k-®
e suas variantes e RSM (Reynolds Stress Model). Possuem a vantagem de oferecerem
menor custo computacional comparativamente ao LES e ao método direto.

Modelo LES (large eddy simulation) € uma alternativa de maior custo
computacional, porém maior precisdo numérica. Este modelo calcula diretamente 0s
turbilhGes de maior escala e modela, através das equacdes filtradas de Navier-Stokes,

os turbilhGes de menor escala.
3.2.1. RANS

Na Média de Reynolds das equacBes de Navier-Stokes as varidveis séo

decompostas em funcdo de seus valores médios e de seus termos de flutuacéo
(¢=¢ +¢"). Manipulando adequadamente a equacdo de Navier-Stokes obtemos as

equacOes médias apresentadas nas equacdes (3.4) e (3.5).
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. 34
a_p+6(pu,):0 (34)
ot OX,

) 9(puu; _ . S (35)
opu)  oput) o of fou v 2 0y 2 (pia)
ot X, ot at|"ox; ox 3 ox X, :

A tensdo de Reynolds —pu;'u;' & um termo adicional que representa os

efeitos da turbuléncia. Este termo é modelado a partir da hipotese de Boussinesg nos
modelos k-g, k-w e Spalart-Allmaras. Nesta hipotese vale a igualdade apresentada na

equacdo (3.6). A maneira pela qual a viscosidade turbulenta g, é aproximada

distingue o modelo utilizado.

au (3.6)

oX.  OX

] 1

No modelo Spalart-Allmaras a viscosidade turbulenta € substituida pela

viscosidade cinemética turbulenta modificada v . A relagéo entre as duas é dada pela
equacdo (3.7), onde f, é uma funcdo de amortecimento viscoso a ser calibrada. A
equacdo (3.8) é a equacdo de transporte de v, que é a Unica equacédo adicional no
modelo Spalart-Allmaras (modelo simples de uma equagdo desenvolvido para

aplicacBes aeronauticas). Os termos G, e Y, sdo, respectivamente, a producdo e a
destrui¢do da viscosidade turbulenta nas regifes proximas a parede. o, e C,, Sd0
constantes e v a viscosidade cinematica molecular. S; é um termo fonte definido

pelo usuario.

Hy = p\7fv1 (3.7)

ot OX. o- | OX

i v j

y v (3.8)
2 (o7)+ 2 (i) =G, + - i{mwﬁ—”}wbzp[ﬂ} s,
6xj oX
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Nos modelos k-¢ a viscosidade turbulenta g, € escrita em fungdo da energia

cinética turbulenta k, e da taxa de dissipacdo de energia €, como mostra a equagdo
(3.9). Portanto sdo duas equages de transporte adicionais, como mostra as equagoes
(3.10) e (3.11). Os termos G representam a geragdo de energia cinética turbulenta,

Y,, um termo de dilatacdo para escoamento compressivel, C séo constantes, o, €

o, numeros de Prandtl turbulentos, e S termos fontes definidos pelo usuério.

k2 (3.9)
Hy = pcy ?

0 0 0 RN, (3.10)

—(pk)+—(pku,)=— | u+—+|— |+G, +G, —pe =Y, +S

ot (P ) ox (P |) ox. [[ O_kj ij k b~ PE Ty k

0 0

—(pe)+——(peu;)

ot X, (3.12)
0 u, | o € g?

=— +—|—|+C, -G, +C,.G,)-—C,,p—+S
6Xj [[:u O'gjéxjj le k( k 3¢ b) ng k &

No modelo k-o a viscosidade turbulenta g, € escrita em fungdo de k e

também da taxa especifica de dissipacdo ®, como mostra a equagdo (3.12). As
equacoes (3.13) e (3.14) sdo as duas equagOes adicionais de transporte. O coeficiente
a* € uma corre¢cdo para amortecimento da viscosidade turbulenta a baixos
Reynolds, e T" representa as difusidades efetivas de k e ®. Os termos G representam

geracdo das quantidades, Y dissipacdo das quantidades e S termos fontes definidos

pelo usuario.
b= pK (3.12)
(0]

d d o[ ok (3.13)
K)+—(pku, )=—| T, — |+G, =Y, +S
5t(p )+5X- (P ul) o [ kﬁxjj"‘ Kk~ T 9

i i
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8 8 o (_ oo (3.14)
—(pw)+—I(pou,)=—| T, — |+G, -Y, +S
o)s 2 tpon) = 21, 20, v, o5,

3.2.2. LES

Em LES, turbilhdes maiores (de maior escala) séo resolvidos diretamente,
enquanto que turbilhdes de escalas menores sdo modelados. Ha um filtro capaz de
distinguir os turbilhdes menores (menores que a dimensdo da malha por exemplo). A
variavel filtrada pode ser definida como na equacédo (3.15), em que D representa o
dominio computacional e G a funcéo de filtro que determina a escala dos turbilhdes
modelados. As equagdes (3.16) e (3.17) séo as equacdes filtradas de Navier-Stokes,

onde o; € um tensor de tensdo que depende da viscosidade molecular, e 7; uma

tenséo (subgrid-scale stress).

¢ (X) = j H(X)G(xX, X )dx' (3.15)

op , O(P%) _ (3.16)

ot ox

o(pw) , 2(pUT) o ( o0y op o, (3.17)
ot x o\ Mo ) oy on

3.3. Tratamento da camada limite

A camada limite pode ser dividida em trés camadas como mostra a Figura
3.1. Junto a parede tem-se a subcamada viscosa, mais ao longe da parede a
subcamada logaritmica, e entre as duas uma regido de transicdo. Na subcamada
laminar o escoamento é predominantemente laminar enquanto que a subcamada

viscosa € dominada pela viscosidade turbulenta.
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25 T T

law-of-the-wall zone

outer

log-law zone .
region |

10 10 10 10

+

Figura 3.1 — camada limite turbulenta

Na subcamada viscosa o perfil de velocidades é aproximadamente linear,
podendo ser bem representada pela equacédo (3.18), onde u é a velocidade do

escoamento a uma distancia y da parede, e u, a velocidade de atrito definida em

funcéo da tenséo de cisalhamento da parede.

u’y (3.18)

Na subcamada logaritmica o perfil de velocidades comporta-se tal qual uma

funcéo logaritmica. Uma boa representacdo € dada pela equacéo (3.19).
u/u, =2,5In(u,y/v)+5,45 (3.19)

Um adimensional muito importante nas simula¢des de CFD é o y*, definido
como a relagéo entre as velocidades (y* =u/u, ). Malhas de baixa densidade (pouco

refinadas) nas regides proximas as paredes (em camadas limites) tem o y* muitas

vezes maior que “um”, sendo assim sdo incapazes de simular a camada limite. Neste

caso utiliza-se modelos com funcdes de parede tais como k-e e Spalart-Allmaras. Se
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o refinamento nas regides com camada limite for adequado (y* ~1) utiliza-se

modelos de turbuléncia sem fungdes de parede, tais como LES e k-o.
3.4. Diagnostico do som

A intensidade acustica |, seu nivel de intensidade IL e o nivel de pressdo
sonora SPL (do inglés Sound Pressure Level) sdo pardmetros Uteis para quantificar o
ruido sonoro.

A intensidade acustica | é uma relagdo entre a energia media do escoamento
e a area de passagem normal a direcdo do escoamento. J& o nivel de intensidade
acUstica IL, definido na equagdo (3.20), relaciona a intensidade acustica com um
valor de referencia. Atribui-se a este valor de referencia um valor que representa a

intensidade sonora inaudivel ao ouvido humano (I, =10"?W/m?). A intensidade

sonora € expressa em Decibéis (dB).

0o

IL=10 Iog[ll—j (3.20)

Em escoamentos de ar é mais utilizado o nivel de pressdao sonoro SPL,
definido pela equacdo (3.21). Este, assim como IL, compara o nivel acustico com
uma referencia, no entanto utiliza a pressdo sonora do ar em sua formulacdo. As

equagOes (3.22) e (3.23) relacionam a pressao sonora efetiva P,e de referencia P,
com a intensidade sonora. A uma temperatura de 20°C e a pressdo atmosférica

padrio a densidade de referencia € p,=1,21Kg/m’ e a velocidade do som

¢ =343m/s conforme [5], logo P, =0,00002Pa .

SPL =20 Iog[i
P

0o

j (3.21)
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| P’ (3.22)
pC

P (3.23)
" pC

3.5. Métodos de aeroacuUstica

O grande desafio numérico na previsdo de ondas de som se deve as baixas
energias do som em comparagdo aquelas associadas as flutuacdes fluido-dindmicas,
tipicamente por diversas ordens de valor. Isto gera desafios principalmente quando se
pretende prever propagagdo do som para campos distantes. O simulador FLUENT®
oferece algumas abordagens para aeroacustica, dentre as quais sdo utilizados neste
trabalho de formatura o método direto e 0 método integral baseado na analogia
acustica. Ha ainda no simulador um método que utiliza modelos de banda larga para
fontes de ruido.

No método direto tanto a geracdo quanto a propagacdo de ondas de som sdo
computadas diretamente através da solucdo das equagdes fluidodindmicas adequadas.
Este método requer a solugdo temporal das equacdes governantes e 0 emprego de
modelos capazes de modelar efeitos viscosos e turbulentos, tais como URANS
(Unsteady Reynolds Navier-Stokes) e LES (Large Eddy Simulation). O método
direto é computacionalmente caro e sé se torna praticavel quando os receptores estéo
na regido de campo proximo. Outrossim, € necessario solucionar a propagacdo do
som através da forma compressivel das equagBes governantes.

O método integral baseado na analogia acustica € uma alternativa vidvel para
a previsdo do ruido em campos de média a longa distancia, tal como um receptor
posicionado a centenas de corda de distancia de uma asa. Nesta aproximagdo o
escoamento em campos proximos, obtido através das equacbes governantes, é
utilizado para prever o som em campos mais distantes com o aval das solucgdes de
integrais derivadas analiticamente, desacoplando, assim, a propagagéo do som de sua
geracdo. O FLUENT® oferece esse método atraves da equacdo de Ffowcs Williams

and Hawkings (FW-H) e de suas solugdes integrais. A equacdo de FW-H,
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apresentada na equacéo (3.24), € uma equacdo de onda ndo homogénea derivada da

manipulagdo da equagéo da continuidade e das equagdes de Navier-Stokes.

(3.24)

10°p' o 0% _ 0 _
2 ot -V p_axiéxj {Tin(f)} x {[F)ijnj+pui(un Vn)]é(f)}

2 o, plo, (1)

Onde
u; = componente da velocidade do fluido na diregdo X;
u, = componente da velocidade do fluido normal a superficie fonte
v, = componente da velocidade da superficie na diregdo x;
v, = componente da velocidade da superficie normal a superficie
5(f) = fungéo delta de Dirac

H(f) = funcio Heaviside

O termo p' € a pressdo sonora para campos distantes, T;; o tensor da tensdo de

Lighthill e P,

; 0 tensor da tensdo compressivo. O termo f define a superficie a ser

tratada. A superficie fonte (emissora) € representada para f =0.

Os sinais de pressdo sonora obtidos podem ser processados atraves de
transformacdo de Fourier como “Fast Fourier Transform” (FFT), e associados a
capacidades de pos-processamento para a amostragem de quantidades acusticas tais

como nivel sonoro de pressdo (SPL) e poder de espectro.
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4. O RESSONADOR DE HELMHOLTZ

4.1. Introducéo

O Ressonador de Helmholtz (RH) constitui um importante sistema acustico
analogo a um sistema mecénico oscilatorio simples conforme Kinsler [5]. Ele
consiste de um invélucro rigido e de uma garganta comunicante como mostrado pela
Figura4.1.V é o volume interno do invélucro, e | e 2a as dimensdes da garganta.

Fazendo uma analogia com o sistema massa, mola e amortecedor, considera-
se 0 gas instalado na garganta a massa, 0 gas contido no interior da cavidade o
elemento mola, e a dissipacdo de energia acustica que se da no meio externo o
elemento dissipativo. De fato, 0 g&s na garganta move-se como um corpo Unico,
comprimindo e expandindo o gas contido no interior da cavidade, e a dissipacdo se
d& pela irradiacdo para o meio externo e também pelo atrito viscoso, este em menor

intensidade.

(a) (b)
Figura 4.1 — esquema fisico do Ressonador de Helmholtz. RH com garganta

comprido (a), e sem garganta (b).

E possivel desenvolver uma expressdo analitica para a freqiiéncia sonora
emitida de um RH. Para isso pode-se utilizar uma analogia com o sistema elétrico
resistor, capacitor e indutor. A Figura 4.2a é uma representa¢do do esquema fisico, e

a Figura 4.2b a representagdo do circuito elétrico para o RH.
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Figura 4.2 — representac¢éo esquematica do Ressonador de Helmholtz.

esquema fisico (a) e esquema elétrico (b).

Na analogia a indutancia elétrica corresponde a inertdncia acustica M , e a
capacitdncia elétrica a capacitancia aclstica C. A resisténcia pode ser
desconsiderada ja que os efeitos da irradiacdo e da viscosidade sdo pequenos. Na
Tabela 4.1 estdo as expressOes para a inertancia e capacitancia, e suas respectivas

dimensBes. m é a massa de ar na garganta, S a area de passagem da garganta p, a

densidade do géas e ¢ a velocidade do som.

formula dimensao

Inertancia (M) M =m/S? Kg/m*

Capacitancia (C) | c=V/p,c> | m's/Kg

Tabela 4.1 — analogia entre acustica e elétrica para o RH

A impedancia acustica Z , definida por Z =R+ jX , € um nimero complexo.
Para que haja ressonancia a reatancia acustica X necessita ser nula [Kinsler]. A

reatancia depende da freqliéncia natural «,, da inertancia e da capacitancia segundo
a relagdo X =w,M —1/(w,C). Desta forma, manipulando a expressdo anterior a

partir das definicbes dos termos, é possivel demonstrar a férmula analitica para a
freqiiéncia natural (em rad/s) apresentada na equacgdo (4.1). Dividindo-se a
expressdo por 2z obtem-se a expressdo para a freqiiéncia natural na escala Hz,

apresentada na equacéo (4.2).
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S 4.1)
W, =C,|—
'V

_c S (4.2)
VT ATRY

A equacdo (4.2) € uma expressdo analitica Util a ser comparada com
resultados numéricos de CFD. O comprimento efetivo I' € o comprimento corrigido
da garganta do RH dado por |'=1+ 2Al . Para gargantas compridas, como na Figura

2.1a, vale a aproximagdo Al =0,85a, e para RH sem garganta, Figura 2.1b, vale

Al =0,6a.

4.2. Geometria e malha

O Ressonador de Helmholtz simulado neste trabalho de formatura é
bidimensional e possui cavidade retangular como mostra a Figura 4.3. A figura
mostra que a cavidade possui 10cm de largura e o dominio computacional 30cm.
Além destas dimensBes o RH apresenta garganta com 2mm de altura e 4cm de
largura, e a altura da cavidade é de 6cm. Alguns monitores (pontos numerados de 1 a

8) sdo utilizados na analise dos resultados.

0,3 metros

.
>

F

[
ponto7 ponto8 @

ponto3 ponto 4 0,1 metros

ponto2

Figura 4.3 — geometria do Ressonador de Helmholtz
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A partir das dimensdes geométricas e da velocidade do som, a frequéncia
sonora deste ressonador pode ser estimada analiticamente a partir da equagao (4.2).

Adaptando-se a equacéo & geometria proposta obtem-se a equacao (4.3).

(4.3)
= 556,33Hz

S
27 v ( L+ 7. Dhj
2 2
onde
¢ = velocidade do som
S = éarea do orificio (garganta)
V = volume da cavidade
L = comprimento do orificio

D, = didmetro hidraulico do orificio

A malha utilizada nas simulacBes, apresentada na Figura 4.4, é totalmente
estruturada e conta com 48.028 elementos. Na regido superior do dominio sdo 395
elementos distribuidos horizontalmente, 160 em cada lado e 75 no centro. No interior
da cavidade, na regido inferior, sdo 199 elementos distribuidos na horizontal, com os
mesmo 75 elementos no centro, mas 62 em cada lado. Na direcéo vertical a regido
superior do dominio conta com 68 elementos, 23 deles na camada limite e 45 fora
dela. No pescoco ha 27 elementos e na cavidade 97 elementos distribuidos
verticalmente. Todas as paredes possuem refinamento para camada limite com razéo
de crescimento exponencial igual a 1,3. Os elementos mais proximos a parede tém
altura aproximada de 3,1e-5m. O y* da malha é inferior a 3, 0 que mostra que a
malha estd em acordo com modelos de turbuléncia que ndo utilizam funcbes de

parede.
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Figura 4.4 - malha para o Ressonador de Helmholtz

.

Figura 4.5 — detalhes da malha

4.3. Simulagéo sob regime permanente

Né&o foi adotado modelo de compressibilidade e foi utilizado o modelo de
turbuléncia k-o SST (Shear Stress Transport). O ar entra & esquerda do dominio

computacional a uma velocidade de 27,78m/s (M ~0,08). Na saida do dominio, a

direita do dominio computacional, o ar estd sob pressdo atmosférica. O Re baseado
na largura da garganta é turbulento e igual a 76.100.

Na Tabela 4.2, e na Figura 4.6 a Figura 4.9 sdo apresentados resultados dos
campos de velocidade e de pressdo. As maiores velocidades estdo a jusante (pontos
4, 7 e 8), superiores até mesmo a velocidade de entrada, mostrando que ocorre uma

aceleracdo. As menores velocidades ocorrem no interior da cavidade por causa do
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vortice ali formado, e na parede direita da garganta (pontol) devido a estagnacao
provocada pela separacdo do escoamento. Em conseqiiéncia, a pressao estatica no

ponto 1 é a maior, por causa da estagnacdo do escoamento, e € menor no ponto 2

devido a separacdo da camada limite que ali se verifica.

Pontos | Velocidade (m/s) | Pressdo estatica (Pa)

1 0 144,847

2 5,641e-4 -138,796

3 27,8 9,92931

4 28,091 0

5 0,834 -11,3809

6 9,31e-5 8,44091

7 27,916 5,1325

8 28,056 0,353

Tabela 4.2 — velocidades e pressdes monitoradas

Contours of Yelocity Magnitude (n/s

FLUENT £.3

Nov 24, 2005
24, dp. obns. 55tk

Now 24
FLURNT 6.3 (7¢. de. pbns

Figura 4.6 - campo de velocidades

Figura 4.7 — campo de pressdo

T —— — % —

e

— % F F

Velecity Veotars Colored 5y ¥alooity Megnitade (m/s)

Nov 2
FLUFNT 6.3 (2, dp. obns

!
FLUFNT 8.3 (7¢, dp, pb

Figura 4.8 — vetores de velocidade

Figura 4.9 — pressdo no pescogo
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4.4. Simulagéo sob regime transiente

Aqui foi adotado modelo de compressibilidade para permitir a abordagem do
Método Direto de Aeroacustica, que pressupde o diagndstico direto da pressdo
sonora sem a aplicacéo de modelos aeroacusticos. O modelo de turbuléncia utilizado
é o LES.

Os resultados aerodindmicos (campos de velocidade e pressédo) sé&o

apresentados na Figura 4.10 e Figura 4.11.

ours of Yelosity Magnituds (mfe) (Tine=3.7500s-01) Sep 1, 2008 Centours of Siabic Pressure (pesczl] (Tim==3.7500e-01) Sep ]
FLLENT 6.3 (73, dp, pbre, LES, ursteady) FLLERT 6.5 (74, op, 0913, [ F5, unsicady

Figura 4.10 - campo de velocidades Figura 4.11 - campo de pressao

A Figura 4.10 mostra o histérico de pressdo (0,35s de simulagdo) monitorado
no ponto 8, localizado a jusante do escoamento e no alto do dominio computacional
como mostra a Figura 4.3. A Figura 4.13 mostra o poder de espectro sonoro, obtido

através de “Fast Fourier Transform” (FFT).

[Pa]

pressao
L o

R [ | [ | 1 [
8O 0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35

tempo [s]

Figura 4.12 — histdrico da pressdo acustica no ponto 8
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Figura 4.13 - espectro do poder da pressédo no ponto 8

O resultado numérico para a frequéncia sonora é de aproximadamente 600Hz
de acordo com a Figura 4.13, sendo, portanto, aproximadamente igual ao valor

analitico de 556,33Hz calculado na equacdo (4.3). O erro percentual é inferior a 10%.
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5. SISTEMAS HIPER SUSTENTADORES
5.1. Introducéo

Flap e slat sédo elementos hiper sustentadores instalados nos bordos de fuga e
de ataque respectivamente. Estes foram desenvolvidos para permitir que aeronaves
velozes decolem e pousem a velocidades inferiores ao do vbo em cruzeiro,
permitindo assim a operagdo em aeroportos com pista limitada. Isto é possivel
porque tais dispositivos aumentam o coeficiente de sustentacdo maximo da aeronave

C, .« (definido como a razéo entre a sustentacdo e a pressdo dindmica) e assim

atrasam o estol da aeronave (aumenta-se o angulo de estol), permitindo voar a uma
velocidade abaixo da velocidade de estol quando tais superficies sdo acionadas.

A velocidade minima permissivel de uma aeronave € estimada em funcdo da
velocidade de estol Vs cuja aproximagdo é dada pela equagéo (2.9). De fato, quanto
maior este coeficiente menor a velocidade de estol, reduzindo a restricdo de

velocidade minima.

2w (2.9)
pSC

Vs =

L méx

Alguns métodos para aumentar o coeficiente de sustentacdo consistem de
aumentar a sustentacdo na regido central e posterior do aerof6lio e energizar a
camada limite original para que a mesma torne-se capaz de vencer o gradiente
adverso de pressdo no extradorso do folio e, dessa forma, retardar o descolamento da
camada limite. Isto pode ser obtido com flaps tipo Fowler (Figura 5.1) que
aumentam a cambagem (se deslocam aumentando a corda) e energizam a camada
limite pela passagem de escoamento na cavidade entre a asa e o flap. Além disso, o
aumento da area alar (provocado pelo aumento da corda) também contribui para a
reducdo da velocidade de estol. O flap tipo Fowler é analisado nas simulagGes deste
presente trabalho. Ele possui vantagens sobre os demais flaps, representados na

Figura 5.1, como alta eficiéncia (aumenta o C em até 90%) e pouco arrasto.

Lméx

Possuem a desvantagem de exigir um mecanismo complicado e pesado.
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@
Fowler \

Slotted x

Figura 5.1 — alguns tipos de flap

A Figura 5.2 ilustra os pardmetros geométricos para um sistema hiper
sustentador. O “gap” é uma distancia entre os elementos hiper sustentadores e 0s
respectivos bordos do félio, e o “overhang” uma localizagdo longitudinal dos
elementos. Ha ainda o &ngulo de deflexdo dos elementos hiper sustentadores. O
perfil estudado neste presente relatorio apresenta flap em configuracdo de pouso com

30 graus de deflexao.

—H<—Overhang

(-) shown

w7

Slat f
deflection

__R(—Gap
[
; B Clean wing
) max length line

+ Overhang

- Overhang

Figura 5.2 - nomenclatura para aerof6lios multi-elementos

O som gerado pelo escoamento (aeroacustica) € um componente importante

da radiacdo sonora total de uma aeronave, especialmente durante o pouso. Estudos
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recentes em modelos reduzidos de alguns avides (AIRBUS e McDonnell Douglas
DC-10) apontam que os sistemas de alta-sustentacdo e o trem de pouso sdo as
principais fontes de ruido de uma aeronave numa configuragdo de pouso
[Choudhari].

A aeroacustica das aeronaves comerciais expde as comunidades adjacentes
aos grandes aeroportos a um alto nivel de ruido [Khorrami]. Por conseqliéncia da
sucessiva reducéo do ruido dos propulsores e da crescente regulamentacdo sobre o
ruido aeronautico, a aeroacustica tornou-se um componente importante da emisséo
acUstica total, particularmente durante o pouso, quando a aeronave opera com baixa
poténcia de motor [Berkman]. Pode-se ainda inferir que as fontes dominantes de
ruido devido ao escoamento em aeronaves subsbnicas estdo relacionadas com
instabilidades aerodindmicas devido aos sistemas hiper sustentadores e de trem de
pouso.

Recentes estudos, dentre os quais pesquisas realizadas pela “NASA Ames
Research Center” e pela “NASA Langley Research Center”, sugerem que uma
porcdo significante do ruido aerondutico é devido ao flap. Segundo estudos da
referencia [13], quatro fontes principais de ruido podem ser identificadas ao longo de
um espectro sonoro tipico de som gerado através de uma asa com flap, ilustrados na

Figura 5.3.

95 - mstabilidades por vorticidade
C total
o0 |-
C mstabilidades cilindricag da camada
35 cizalhante de grande comprimento de
B onda
fai] r . aqe -
= ok mstabilidades da camada cigalhante de
= T curto comprimento de onda
¥ -
2L instabilidades na regiio side-lap
0
a5 [ TR IRERRTRTRITIN |
0 10 20 30 405060

frequencia, KHz

Figura 5.3 — espectro acustico de um flap
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A Figura 5.4 ilustra uma asa de flap parcial utilizada em experimentos no
tinel de vento de Langley. Os resultados experimentais desse tinel séo fontes de
comparagdo com os resultados numéricos desse trabalho de formatura. A regido do

“side-lap” em detalhe é responsavel por parte do ruido gerado.

side-lap

Figura 5.4 — asa ensaiada no tanel de vento

5.2. Geometria

O félio simulado neste presente trabalho é o NASA EET (Energy Efficient
Transport) com flap tipo Fowler. O folio possui corda de 55cm na configuracéo de
cruzeiro, e 63cm na configuracdo da Figura 5.5. O flap possui corda de 16,5cm
(30% da corda da asa), sua deflexdo € de 30°, “gap” relativo de 3% e “overhang”

relativo de 1,7% (positivo). O angulo de ataque do fdlio € de 5°.

Figura 5.5 - folio EET com flap Fowler
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5.3. Malha

A malha para o folio com flap é bidimensional e hibrida, conta com
elementos estruturados na camada limite e elementos triangulares no restante do
dominio. No total sdo 322.221 elementos. A camada limite é constituida por 26
camadas e altura aproximada de 5,7e—3m (y* <0,5).

O dominio computacional se estende 5 cordas a montante, acima e abaixo do
félio, e 15 cordas a jusante. A Figura 5.6 mostra um ponto localizado logo abaixo do
félio. Neste ponto é monitorado o ruido acustico.

Figura 5.6 — malha e monitor de presséo

Figura 5.7 — malha no félio Figura 5.8 — malha no bordo de ataque
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Figura 5.9 — malha na cavidade Figura 5.10 — malha no flap
5.4. Simulagéo sob regime permanente

Aqui foi utilizado o modelo de turbuléncia “Spalart-Allmaras”. Foram
realizadas simulagfes com e sem modelo de compressibilidade sob o intuito de
explorar estas aplicabilidades no trato de aeroacustica durante a simulacéo transiente.
O numero de Reynolds é igual a 2,93e6, portanto escoamento é turbulento.

Na simulacdo com modelo de compressibilidade foi imposta a condigdo de
pressdo distante na fronteira de entrada (Pressure Far-Field), e na simulagdo sem
modelo de compressibilidade foi imposta velocidade de escoamento. Em ambas as
simulag¢des o Mach do escoamento na entrada € igual a 0,2. Na fronteira de saida foi
imposta pressdo atmosférica em ambas as simulagdes.

Os resultados aerodinamicos com e sem compressibilidade se assemelham. A
Figura5.11 e a Figura 5.12 apresentam os campos de velocidade e presséo.

Mov 285, _ Nov 28, 2005
FLUENT E.3 (2d, dp, pbns, 5-A) TUUFKT 6.3 (2d, dp. pbns, 5-A1

Contours of Velosity Magnitues (7/s 2005 Contours o7 Statie Pressure (pascal)

Figura 5.11 - campo de velocidade (SI) Figura 5.12 - campo de presséo (SI)

Os resultados numéricos e experimentais [13] sdo qualitativamente

semelhantes. O resultado numérico prevé uma sustentacdo maior ja que o salto de
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pressdo é maior de acordo com a Figura 5.13, no entanto esta discrepancia ja era

esperada ja que a geometria simulada é 2D e a experimentada tridimensional.

6 T T T T T T

X experimental
—CFD

0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
corda [m]

Figura 5.13 — coeficiente de presséo

5.5. Simulagéo sob regime transiente

Os resultados para escoamento compressivel e incompressivel séo
apresentados separadamente. Em ambos é utilizada a analogia acustica de Lighthill
(presente nas equacdes de Ffowcs Willians and Hawking), ja o método direto de
aeroacustica é aplicado somente nas simulagBes para escoamento compressivel
devidos as restricdes. Sdo utilizados 2 modelos de turbuléncia: o Spalart-Allmaras

(SA) eo LES.

5.5.1. Escoamento compressivel

Os campos de velocidade e de pressdo sdo bastante afetados com a
compressibilidade. As figuras a seguir mostram os saltos de pressdo devido ao efeito
da compresséo no fluido. Da Figura 5.14 a Figura 5.19 s&o apresentados resultados

das simulacBes SA e LES lado a lado para facilitar uma anélise comparativa.
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Contours of Yelocity Magnituce (mfs! (Time-L 350:3702‘) 5, 200

Nov 25,
FUUFRT 6.3 (7d, dp. pbos, 54, Lrstaady)

4

Contours o7 Veleslty Magnitude (m/s)
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Time-1.0850e-T2) _ MNov 25, 2015
FIUENT 5.3 (2d, dp, pbns, [ 75, unstaady)

Figura 5.14 - velocidade (SA)

Contours of Static Pressure (paccall [Time-1.38002-02)

Nov 25,
FUUFRT 6.3 (7d, dp, pbos, 54, unstaady

Figura 5.15 - velocidade (LES)

Contours e Static Pressure [pascall (Time=1.068506-[2)] Nov 28, 2005

FIUENT 5.3 (2d, dp, pbns, [ 75, unstaady)

Figura 5.16 - presséo (SA)

Figura 5.17 - presséo (LES)

As ondas de presséo provocadas devem contribuir para o ruido aeroacustico,

assim como as instabilidades da camada cisalhante (desprendimento de turbilhdes)

ao longo da asa e do flap. A Figura 5.20 mostra a viscosidade turbulenta modificada.

Nota-se que os maiores turbilhdes sdo gerados no bordo de fuga do flap.

2.16612

12
184002

Contours of Velosity Magnitucs (/s (Tims=1.38005-02) Nov 25,
FUUFRT 6.3 (7d, dp, pbos, 54, unstaady

Contours o7 Veleslty Magnitude (m/s)

Time=1.0850e-12)

_ MNov 25, 2015
FIUENT 5.3 (2d, dp, pbns, [ 75, unstaady)

Figura 5.18 - velocidade no flap (SA)

Figura 5.19 - velocidade no flap (LES)
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Contours of Maodified Turbulent Viscosity (m2/s) (Ti

-02] Nov 25, 2008
[2d, dp, pbns, 5-4, unsteady)

Figura 5.20 - viscosidade turbulenta modificada (SA)

Conforme o método direto de aeroacustica, a Figura 5.21 e Figura 5.22
mostram os histricos temporais da pressdo estatica no monitor localizado “1m”
abaixo do folio. O espectro do nivel de pressdo é semelhante nas simulacdes SA e
LES. As frequéncias principais sdo aproximadamente 10.000Hz e 25.000Hz, e o SPL
maximo aproximadamente 150 conforme a Figura 5.23.
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Figura 5.21 - historico da pressao (SA)



41

x10°

1.5 1

tatica [Pa]

Bt T |

-0.5 -

presséo es

15 I I I I I I I
3 4 5 6 7 8 9 10 11
tempo [s] x10°
Figura 5.22 - historico da pressao (LES)
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Figura 5.23 — espectro do SPL (método direto)

A Figura 5.24 da o espectro do som segundo a abordagem integral baseada
na analogia acustica. Novamente, ambas as simulacdes, SA e LES, se equiparam.
Né&o é possivel determinar freqliéncias principais, mas pode-se dizer que o ruido é
mais intenso (150dB) nas frequiéncias mais baixas, inferiores a 40.000Hz (ruido de
banda larga).
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Figura 5.24 — espectro do SPL (FW-H)
5.5.2. Escoamento incompressivel

O modelo de turbuléncia SA apresentou problemas nas simulagdes transientes
com escoamento incompressivel. Por isso sdo apresentados aqui somente 0s
resultados para 0 modelo LES.

A Figura 5.25 e a Figura 5.26 mostram os campos de velocidade e de
pressao. Nota-se, facilmente, o desprendimento de turbilhdes ao longo do félio e do
flap. A Figura 5.27 mostra mais claramente este fendmeno.

259403
3730403

Figura 5.25 - velocidade (LES) [m/s] Figura 5.26 - presséo (LES) [Pa]
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Figura 5.27 - viscosidade turbulenta (LES) [kg/m-s]

O campo de vorticidade apresentado na Figura 5.27 aponta ao menos duas
fontes de ruido, ou de instabilidade de camada cisalhante. O extradorso da asa é
responsavel por um ruido de menor frequéncia, porém maior intensidade. No flap, o
fenbmeno de geracdo de vorticidade ¢ mais complicado. Conforme a figura ha um
desprendimento de vortice a alta freqliéncia na camada cisalhante préximo ao bordo

de fuga.
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Contours of Subgrid Turbulent Viscosity (kg/m-s) (Time=5.7600 2)
LUENT 6.3 (2d, dp. pbns, LES, unsteady)

Figura 5.28 - viscosidade turbulenta (LES)
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O espectro do SPL mostra que as principais frequéncias sdo baixas, inferiores
a 3000Hz. De acordo com a Figura 529 a freqliéncia principal €é de
aproximadamente 1000Hz com SPL igual a 120. A Figura 5.30 compara o resultado

aeroacustico experimental com todas as simulagdes realizadas aqui.
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Figura 5.29 - viscosidade turbulenta (LES)
160
140H
120
-
Q. 100+
[9)]
sol = cxperimental
FW-H - SA - compressivel
FW-H - LES - compressivel
60F FW-H - LES - incompressivel
método direto - SA
método direto - LES
40 RN

10° 10° 10 10
frequencia [Hz]

Figura 5.30 — comparacdo com resultado experimental
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6. ANALISE E CONCLUSAO

As simulagdes do Ressonador de Helmholtz indicam que modelos de turbuléncia
RANS de 2 equagdes ndo sdo adequados para prever o ruido a partir do método
direto de aeroacustica, mesmo com modelo de compressibilidade. As manipulagdes
para as equagdes médias de Navier-Stokes amortecem as amplitudes das
propriedades do escoamento. J& 0 modelo LES mostrou-se eficaz. Comparado ao
resultado analitico o erro percentual com modelo LES foi inferior a 8%.

J& as simulagBes do aerofdlio com flap mostram que a compressibilidade afeta
bastante o resultado aeroacustico, mesmo a baixo Mach. Embora a analogia acustica
seja 0 método mais adequado para malhas de baixo custo nota-se que ndo foram
alcancados resultados satisfatorios, sobretudo nas simulacbes com modelo de
compressibilidade. A Figura 5.30 compara o resultado de experimento no tdnel de
vento de “Langley”, em Choudhari [13], com todas as simulagfes. Nas simulagfes
compressiveis com FW-H o ruido aclstico é muito intenso e prevalece alto em
frequéncias muito elevadas. Na simulagdo incompressivel o resultado é satisfatério
para altas frequéncias, mas o ruido tonal ocorre a uma frequéncia inferior em
comparagdo ao resultado experimental. Nos resultados pelo método direto de
aeroacustica o espectro do ruido é mais alto, porém o ruido tonal ocorre a uma
frequéncia pouco superior do resultado experimental.

A analogia acustica € mais aplicAvel em campos distantes (far field), por isso a
aplicacdo do monitor sonoro a apenas um metro do folio impediu uma performance
melhor deste método. Outrossim, este método é sensivel a pardmetros de simulagdo
tais como densidade 6tima de malha, passo de tempo e tempo de simulagéo, por isso
um estudo de sensibilidade deve ser feito para se atingir resultados mais satisfatdrios.
Os resultados pelo método direto podem ser considerados bons. Casalino [17] e Cox
[18] mostram estudo em cilindros que atestam que simulacdes bidimensionais
geralmente provocam aumento da frequéncia e do nivel sonoro. Os resultados pela
analogia acustica com escoamento incompressivel também sdo razoavelmente
satisfatorias. Provavelmente, as instabilidade da camada cisalhante ocorrem a uma
frequéncia maior, dai uma possivel discrepéncia do ruido tonal de baixa freqiiéncia

(1.000Hz) seja devido ao resultado aerodindmico além da qualidade da malha.
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Alguns fendbmenos experimentais sdo impossiveis de ser identificados em
simula¢Bes 2D porque séo essencialmente tridimensionais, como o ruido pela
geracdo de vortices e o ruido de side lap provocado pela interferéncia entre as
laterais do flap e da asa. Por isso simulac¢des tridimensionais sdo mais satisfatorias.

Estudos de correlacdo podem ser feitos. Como simulagdes 2D de baixo custo
resultam espectros sonoros mais intensos deve-se correlacionar resultados 2D e 3D
para permitir o diagnostico rapido e mais barato do ruido. Corre¢des dos modelos
numeéricos de aeroacustica também podem ser feitos.

A qualidade da malha também afeta os resultados, sobretudo quando se utiliza
modelo de compressibilidade em regime transiente. Antes da malha hibrida uma
malha totalmente estruturada, mostrada na Figura 6.1, foi utilizada nas simulagcGes
do aerofélio com flap. Como existem algumas regifes muito refinadas e outras bem
menos refinadas ocorrem ondas de pressdo em regides localizadas, distorcendo o

resultado aerodinamico.
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Figura 6.1 — malha estruturada Figura 6.2 — campo de pressdo
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