UNIVERSIDADE FEDERAL DE SANTA CATARINA
PROGRAMA DE POS-GRADUACAO EM
ENGENHARIA MECANICA

Igor Albuquerque Maia

Caracterizacao Experimental do Efeito de um Bocal com
Chevron sobre o Campo Turbulento de um Jato
Subsoénico

Florianépolis

2015






UNIVERSIDADE FEDERAL DE SANTA CATARINA
PROGRAMA DE POS-GRADUACAO EM
ENGENHARIA MECANICA

Igor Albuquerque Maia

CARACTERIZACAO EXPERIMENTAL DO EFEITO DE UM
BOCAL COM CHEVRON SOBRE O CAMPO TURBULENTO DE
UM JATO SUBSONICO

Dissertacdo submetida ao Programa
de Pés-Graduacdo em Engenharia Me-
canica da Universidade Federal de
Santa Catarina para a obtencdo do grau
de Mestre em Engenharia Mecanica.

Orientador:
Prof. Ph. D. César José Deschamps

Co-orientador:
Prof. Ph. D. Juan Pablo de Lima Costa
Salazar

Florianépolis

2015



Ficha de identificacdo da cbra elaborada pelo autor,
através do Programa de Geracdo Automatica da Biblioteca Universitaria da UFSC.

Maia, Igor

Caracterizagdc Experimental do Efeito de um Bocal com
Chevron sobre o Campo Turbulento de um Jato Subsénico /
Igor Maia ; orientador, César José Deschamps ;
coorientador, Juan Pablo de Lima Costa Salazar. -
Floriandpolis, SC, 2015.

155 p.

Dissertacgdc (mestrade) - Universidade Federal de Santa
Catarina, Centro Tecnolégico. Programa de P&s-Graduagdoc em
Engenharia Mecanica.

Inclui referé&ncias

1. Engenharia Mecanica. 2. Jato Turbulento. 3.
Aeroacistica. 4. Chevron. I. Deschamps, Cé&sar José . II.
de Lima Costa Salazar, Juan Pablo. III. Universidade
Federal de Santa Catarina. Programa de P&s-Graduagdo em
Engenharia Mecdnica. IV. Titulo.




Igor Albuquerque Maia

CARACTERIZACAO EXPERIMENTAL DO EFEITO DE UM
BOCAL COM CHEVRON SOBRE O CAMPO TURBULENTO DE
UM JATO SUBSONICO

Esta Dissertacdo foi julgada adequada para obtencdo do Titulo
de Mestre em Engenharia Mecéanica e aprovada em sua forma
final pelo Programa de P6s-Graduagdo em Engenharia Mecanica da
Universidade Federal de Santa Catarina, Florian6polis, 18 de junho de
2015.

Armando Albertazzi Gongalves Jr., Dr. Eng.
Coordenador do Curso

César José Deschamps, Ph. D.
Orientador

Juan Pablo de Lima Costa Salazar, Ph. D.
Co-orientador

Banca Examinadora:

César José Deschamps, Ph. D.
Orientador

André Valdetaro Gomes Cavalieri, Dr. Eng.

Jalio Apolinéario Cordioli, Dr. Eng.

Andrey Ricardo da Silva, Ph. D.






Aos meus pais, Elizabeth e Osvaldo, por seu amot,
apoio e exemplo de gana para vencer na vida.






Agradecimentos

A minha familia, meus pais Osvaldo e Elizabeth e meu irmao
Tiago, pelo apoio e incentivo incondicionais e por sempre me
guiarem pelo melhor caminho, mesmo que este ndo fosse o mais
facil. Eles tém tanto mérito quanto eu na realizagdo deste trabalho.

A minha namorada, Tuane, pelo amor, companheirismo e
suporte emocional que foram fundamentais para mim durante o
mestrado.

Ao meu avd materno, José Isati, que sempre foi um grande
incentivador da minha carreira profissional e uma das pessoas que
mais me transmitiu ensinamentos para a vida.

Aos meus orientadores, César Deschamps e Juan Pablo Salazar,
pela confianca e incentivo depositados em mim para a realizagdo do
trabalho e pela oportunidade de trabalhar nesta drea extremamente
motivadora.

Aos meus amigos Henrique, Silvinha e Camilo, que fizeram eu
me sentir em casa em Florianépolis, mesmo estando a milhares de
quilometros de distancia da minha familia. Ao Marcus Vinicius,
pela amizade e por sempre me receber bem em sua casa. A D. Eli,
por ter sido sempre atenciosa e preocupada com meu bem-estar.
Aos colegas do POLO com quem eu compartilhava a hora sagrada
do café. Aos colegas Filipe Dutra e Francisco Lajus pelas discussoes
sobre aeroactstica e dicas que contribuiram para a execucdo deste
trabalho. Ao Paulo Trevizoli pela ajuda com o processamento dos



resultados.

A todos os funcionarios do POLO, principalmente ao Fabiano
Vambommel e ao Ricardo Helmann, pelas contribui¢des diretas a
realizagdo deste trabalho. Aos bolsistas Alan Nicocelli, Daniel da
Silva e Gabriel Antonio, pela ajuda nos experimentos, processa-
mento de resultados e desenhos da bancada.

Ao CNPQ, pelo apoio financeiro.



" A mente que se abre para uma ideia nova jamais
voltard ao seu tamanho original.”

Albert Einstein






Resumo

O jato turbulento na exaustdo de motores é uma das principais
fontes de ruido em avides. Este é um tema de pesquisa em
aeroactstica em que os mecanismos de geracdo de ruido ndo sdo
completamente compreendidos. Alguns dispositivos de redugao
de ruido tém sido propostos e aplicados em motores de avides,
tais como tabs e chevrons. O presente trabalho se concentra na
andlise comparativa entre os escoamentos turbulentos de jatos
subsOnicos gerados por bocais com e sem chevrons, através da
técnica de anemometria de fio quente. O principal objetivo foi
compreender o efeito do chevron no campo de escoamento do jato
e 0os mecanismos de reducdo de ruido atribuidos a estes bocais.
Os resultados mostraram um aumento da intensidade turbulenta
axial na regido inicial do jato (x/D < 2) com chevrons e uma
diminuicdo desses niveis na regido subsequente. O bocal com
chevrons também provocou um maior espalhamento do jato e uma
camada cisalhante mais espessa. Os espectros de poténcia da
turbuléncia evidenciaram a existéncia de estruturas coerentes no
jato, indicando que os chevrons afetam os niveis de energia dessas
estruturas, principalmente para niimero de Strouhal igual a 0,3.

Palavras-chave: Jato, Chevron, Campo Turbulento.






Abstract

The turbulent jet issuing from engine exhaustion is one of the
main sources of noise in an aircraft. This is a topic in the research
field of aeroacoustics in which the sound generation mechanisms
are not yet fully understood. However, some noise reduction
devices have been developed and applied in aircrafts, such as tabs
and chevrons. The present work addresses a comparison between
the flow fields generated by nozzles with and without chevrons
through hot-wire anemometry. The main goal was to understand
the chevron effect on the flow field and the noise reduction
mechanisms attributed to such nozzles. The results have shown an
increase in axial turbulent intensity generated by the chevron in the
initial region of the jet (x/D<2) and a decrease in turbulent intensity
levels in the subsequent region. The chevron nozzle also increased
the spreading of the jet and generated a thicker shear layer. The
power spectral density showed the existence of coherent structures
in the jet and the chevron was found to affect the energy peaks
associated to these structures, specially at Strouhal number 0.3.

Keywords: Jet, Chevron Nozzle, Turbulent Field.
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1 Introducao

A aviagdo comercial é uma atividade em franca expansdo no
Brasil e em todo o mundo, e tornou-se uma das principais formas
de transporte de pessoas e de cargas e uma pega-chave na estrutura
de mobilidade. De acordo com Lee [1], se o crescimento do tréfego
aéreo se mantiver acelerado, ele pode tornar-se responsavel por
dois tercos do total de milhas viajadas por passageiro no ano de
2050. A Figura 1.1 apresenta estimativas de crescimento da aviagao
civil em comparagdo com o crescimento econdmico mundial
feitas por fabricantes de aeronaves, organizagdes internacionais e
pesquisadores. Verifica-se que o trafego aéreo tende a crescer a uma
taxa anual média de 6 %.

Contudo, a preocupagdo da sociedade civil com relagdo aos
impactos da atividade de transporte aéreo tende a crescer a medida
que o setor se desenvolve, pois a expansdo da aviagdo veio
acompanhada de impactos ambientais, relacionados ao consumo
de combustivel, emissdo de gases de efeito estufa e ruido. O ruido,
particularmente, é o fator responsdvel pelas maiores restri¢coes
ao desenvolvimento da atividade aeroportudria [23]. Isso ocorre
devido a proximidade entre aeroportos e centros urbanos, o que
afeta diretamente a qualidade de vida das pessoas que habitam
nestes centros e ficam expostas com frequéncia a niveis de ruido
elevado provenientes de aeronaves. Segundo Babot et al. [24],
o ruido causado por aeronaves é o fator que mais impacta
negativamente na qualidade de vida da populagdo que vive nas
proximidades de aeroportos. Clark ef al. [25] conduziram um
estudo que associou problemas cognitivos e de desenvolvimento
intelectual em criangas a exposi¢do a niveis elevados de ruido
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Figura 1.1.: Estimativas de crescimento do trafego aéreo. Adaptado de
Lee [1].

de aeronaves. Babisch et al. [26] verificaram um aumento no
desconforto causado pelo ruido de aeronaves através de um estudo
feito com pessoas que moravam ha pelo menos cinco anos nas
proximidades de seis grandes aeroportos na Europa. As primeiras
acOes tomadas por organizacdes governamentais visando o controle
dos niveis de ruido de aeronaves surgiram na década de 60, apds
enorme pressdo popular na Europa e intmeras acdes judiciais
nos Estados Unidos, por meio de pressdo da Federal Aviation
Agency (FAA) sobre os fabricantes de aeronaves [27]. No entanto,
o primeiro documento formal criado para certificagdo de novas
aeronaves e regularizacdo de aeroportos quanto ao ruido foi o
Annex 16 [28], que veio apenas em 1971, apds conferéncia da
International Civil Aviation Organization (ICAO). Ao longo dos anos,
o Annex 16 sofreu mudangas e atualizagdes para incorporar as
novas tecnologias de redugdo de ruido que surgiram as aeronaves
fabricadas e tornar os niveis maximos tolerados cada vez mais
restritivos. Estas mudangas foram implementadas por meio de
capitulos adicionados ao documento inicial. A Figura 1.2 mostra
a evolugédo histérica dos niveis de ruido das aeronaves com relagdo
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ao capitulo 4 do Annex 16.
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Figura 1.2.: Evolugao histérica dos niveis de ruido de aeronaves. ICAO

[2].

Para atender a demanda por aeronaves mais silenciosas, diversos
programas de pesquisa foram lancados ao redor do mundo para
estudar e propor solugdes para o problema do ruido de aeronaves.
Nos Estados Unidos, o programa Quiet Aircraft Technology visa
propor solugdes para ruido de fuselagem e de motor através de
novos conceitos no projeto de aeronaves. Foram apresentados os
conceitos N+1, N+2 e N+3, relativos a aeronaves até trés geracoes
além do atual estado-da-arte, com destaque para o projeto Silent
Aircraft Initiative [29]. Na Europa, outro programa de pesquisa
denomidado X-Noise estd sendo fomentado pelo Advisory Council
for Aeronautics Research in Europe (ACARE). A pesquisa concentra-se
em quatro frentes: tecnologias de redugao passivas; tecnologias de
reducdo ativa; novos conceitos de arquitetura de avides; otimizagdo
dos procedimentos de decolagem e aterrissagem. No Brasil, existe
a iniciativa Aeronave Silenciosa, uma parceria entre EMBRAER e
universidades Brasileiras. Atualmente, as institui¢des envolvidas
sdo: USP de Sdo Carlos, Universidade Federal de Santa Catarina
(UFSC), e Instituto Tecnolégico da Aerondutica (ITA). O intuito

z

deste projeto é estudar e desenvolver métodos para estimar a

s * ] .
0 K Capitulo 4
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geragdo e propagacao do ruido de jatos subsoénicos em aeronaves.
Para alcancgar estes objetivos, trés abordagens sdo utilizadas: i)
Simulagdo Numérica; ii) Modelos analiticos e semi-empiricos; iii)
Testes em ttinel de vento.

1.1 Fontes de ruido em aeronaves

As fontes de ruido de aeronaves podem ser agrupadas em dois
grupos: o ruido causado pela interagdo do ar com a estrutura do
avido, o que inclui flaps, slats, trens de pouso e fuselagem; e o ruido
do sistema de propulsdo, que é composto por compressor, cimara
de combustdo, fan, turbina e jato. Denomina-se a primeira area de
ruido de airframe e a segunda de ruido de motor. A Figura 1.3 ilustra
a localizagdo destas fontes na aeronave.

Figura 1.3.: Principais fontes de ruido em aeronaves.

A contribui¢do de cada uma das fontes para o nivel total de
ruido propagado pela aeronave depende da condi¢do de operagao.
A Figura 1.4 mostra a contribui¢do de cada uma das fontes nas
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situagdes de decolagem e pouso.

Observa-se na Figura 1.4 que tanto nas situagdes de decolagem
quanto pouso a parcela de ruido gerada pelo motor é predominante.
O ruido de airframe torna-se um problema para a populagido
somente na condi¢do de pouso, devido as contribui¢des somadas do
trem de pouso e das estruturas hiper-sustentadoras. Por esta razao,
muito esfor¢o foi despendido nas primeiras décadas de pesquisa
em aeroactstica para se compreender os mecanismos de geragdo
de ruido nos componentes do motor. A Figura 1.5 mostra as fontes
de ruido em um motor turbofan moderno e a caracteristica de cada

fonte.

Airframe

Airframe

Total da Aeronave
o
o
=

Total do Motor
Total do Motor
AR
Total da Aeronave

Compressor
Combustor

Combustor

7

Distribuicdo Tipica na Decolagem Distribuicdo Tipica no Pouso

Figura 1.4.: Contribui¢des das fontes de ruido durante decolagem e
pouso. [2].

Progresso significativo foi alcangado na redugdo do ruido dos
motores nas ultimas décadas, com uma reduc¢do de mais de
20dB de ruido entre 1970 e 2010, conforme pode ser observado
na Figura 1.2. Muito deste progresso deve-se ao advento dos
motores turbofan. Nesses motores, uma parte do fluxo de ar é
desviada e forma um jato secundério com velocidade inferior ao
jato principal que passa pela cdmara de combustao e pela turbina.
Os dois jatos sdo misturados na saida do motor, o que reduz
o gradiente de velocidade na exaustdo, e, consequntemente o
ruido do jato. O aumento gradativo nas razdes-de-desvio (bypass
ratio, BPR) diminuiu progressivamente o ruido, uma reducado de
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Figura 1.5.: Fontes de ruido em um motor furbofan moderno e
caracteristica de cada fonte. Adaptado de Lawrence [3].

mais de 20dB sendo alcangada atualmente em relacdo a primeira
geracdo de motores turbofan. No entanto, o aumento das razdes-
de-desvio tem como consequéncia o aumento das dimensdes do
motor. Entdo, apesar de os motores com elevadas razdes-de-desvio
apresentarem beneficios do ponto de vista do ruido gerado, o
aumento demasiado nas suas dimensdes pode levar a problemas
estruturais e de desempenho aerodinadmico [30]. Além disso, as
melhorias alcangadas na actstica dos motores fizeram com que
outras fontes de ruido ganhassem importancia, como o ruido de
airframe e o ruido gerado por estruturas hiper-sustentadoras. Logo,
para que as metas de reducdo de ruido tracadas pela ICAO para
0s proximos anos possam ser atendidas, é necessario que novas
estratégias sejam exploradas. Neste contexto, o jato de saida da
turbina tem sido objeto de estudos para o desenvolvimento de
novas tecnologias de reducao de ruido que ndo afetem as dimensoes
do motor.
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1.2 Tecnologias de reducao de ruido de jato

O jato turbulento oriundo da exaustdo do motor também é uma
fonte de ruido importante, principalmente na decolagem, como
pode ser observado na Figura 1.4. Diversos estudos tém sido
direcionados ao desenvolvimento de tecnologias de redugao deste
tipo de ruido. Segundo Lee [1], nas décadas de 50 e 60 houve
um grande aumento no nimero de trabalhos experimentais que
visaram compreender a aerodindmica do escoamento e propor
dispositivos de redugdo de ruido. Esses trabalhos baseavam-se na
experiéncia de experimentalistas que acreditavam que a divisdo
do jato principal da exaustdo em varios jatos menores aumentaria
a eficiéncia do processo de mistura do jato turbulento com o ar
atmosférico. Isto, por sua vez, reduziria a velocidade das grandes
estruturas do escoamento responsaveis pela produgdo de ruido
em baixas frequéncias e deslocaria o pico de pressdao sonora para
frequéncias mais altas do espectro. Apesar de ser mais penalizado
em ensaios de certificacdo de aeronaves, o ruido de alta frequéncia
é mais facilmente atenuado na atmosfera, o que traz beneficios para
observadores em solo [27].

Diversas modificagdes na geometria do bocal foram entdo
propostas com o objetivo de subdividir o jato, algumas das quais
ganharam aplicacdo industrial, como os bocais lobulados e os
bocais corrugados (Figura 1.6). Esses conceitos consistem em
dividir o jato e fazé-lo escoar através de l6bulos que circulam um
nucleo central.

Embora reduzissem o ruido de baixa frequéncia, os bocais
mostrados na Figura 1.6 apresentavam problemas de desempenho
relacionados ao aumento do arrasto na aeronave e a elevadas perdas
de empuxo, o que limitou sua aplicagdo comercial.

Posteriormente, tentou-se modificar a geometria do bocal sem,
no entanto, subdividir o jato em escoamentos secundarios. Desta
tentativa surgiram os bocais com tabs e chevrons. Os tabs
sdo protuberadncias inseridas perpendicularmente ao escoamento
principal. Os chevrons sdo serrilhas feitas no bocal, também com
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(a) Bocal corrugado (b) Bocal lobulado

Figura 1.6.: Dispositivos primitivos de reducéo de ruido. Reproduzido
de Rol [4].

um certo grau de penetracdo no escoamento. A penetragdo de
tabs e chevrons aumenta a intensidade turbulenta préximo ao bocal
e altera o campo de vorticidade de forma a aumentar a mistura
entre o jato e o ar ambiente. Um estudo experimental de vérias
configuracdes de tabs e chevrons aplicados a um motor turbofan foi
realizado por Saiyed et al. [5] com o objetivo de entender a influéncia
individual e combinada destes dois dispositivos sobre o campo
acustico distante.

Os autores verificaram que o chevron apresentou um melhor
compromisso entre redugdo de ruido e perda de empuxo, o que o
torna mais adequado para aplicagdes comerciais. Uma reducdo de
2,7 EPNAB (Effective Perceived Noise in Decibels) foi obtida para um
jato com chevrons nos escoamentos primdrio e secundario. A Figura
1.7 mostra duas configuragdes de tabs e chevrons testados por Saiyed
et al. [5]. A Figura 1.8 mostra um motor de uma aeronave comercial
com chevron na saida do fan e do nicleo.

Existem também tecnologias de redugdo por controle ativo,
como o uso de microjatos e atuadores de plasma. Os microjatos
consistem em jatos secundarios que incidem sobre o jato principal,
intensificando o processo de difusdo de quantidade de movimento
e acentuando o decaimento da velocidade [31]. Estudos verificaram
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(b) Chevron

Figura 1.7.: Tabs e Chevrons aplicados a motores turbofan. Adaptado de
Saiyed et al. [5].

que os microjatos promovem uma redugdo do ruido de baixa
frequéncia, embora uma intensificagdo do ruido de alta frequéncia
possa ocorrer, dependendo do fluido utilizado no jato secundério
[32]. Atuadores de plasma tém sido estudados para controlar
a taxa de crescimento e propagacdo de perturbac¢des e ondas de
instabilidades em jatos. Samimy et al. [33] utilizou 12 atuadores
de plasma para forgar um jato subsénico em uma ampla faixa de
frequéncias e modos azimutais, obtendo redugdes significativas de
ruido em campo distante.
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Figura 1.8.: Motor de aeronave comercial com chevron. Retirado de
<http://iho.hu/hir> .

1.3 Motivacdo e objetivos gerais

Os bocais com chevrons sdo dispositivos de redugdo de ruido com
potencial para aplicacdo em larga escala na indtstria aerondutica.
No entanto, o mecanismo de acdo dos chevrons ainda ndo é
completamente compreendido, e estudos mais aprofundados do
campo de escoamento gerados por jato com estes dispositivos
se fazem necessdrios. Este trabalho consiste em um estudo
experimental comparativo de jatos subsonicos gerados por um
bocal liso e um bocal com chevron. O objetivo é analisar as mudangas
provocadas pelo bocal serrilhado sobre o campo de escoamento
de um jato subsdnico e compreender como estas mudangas estdo
relacionadas a reducdo de ruido em baixa frequéncia descrita na
literatura.

Este trabalho estd inserido no contexto da iniciativa Aeronave
Silenciosa, financiada por FINEP e EMBRAER em parceria com trés
universidades brasileiras, dentre as quais a Universidade Federal
de Santa Catarina-UFSC.
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1.4 Estrutura da dissertacao

No capitulo 2 é feita uma revisdo de trabalhos encontrados
na literatura para jatos circulares e jatos originados de bocais
com chevrons. Os objetivos especificos do presente trabalho sdo
apresentados ao final do capitulo, com base nas lacunas existentes
na literatura. O capitulo 3 apresenta uma descri¢do da bancada
experimental utilizada para a realizagdo do trabalho, e os aspectos
relacionados a preparacdo dos instumentos e ao processamento dos
resultados. No capitulo 4 é feita a validagdo da bancada através da
comparacdo de dados do jato circular com dados da literatura. A
seguir, é feita uma comparacdo dos campos de escoamento do bocal
circular e do bocal serrilhado. As diferencas sdo discutidas a luz
dos efeitos no campo actisico descritos na literatura. No capitulo
final apresentam-se as consideracgdes finais relativas a este trabalho
e sugestOes para trabalhos futuros.






2 Revisdo Bibliografica

Este capitulo apresenta uma revisdo bibliogréfica dos estudos
que tratam de jatos turbulentos originados por bocais com e sem
chevrons. A primeira secdo trata dos estudos referentes a jatos
de bocais sem chevrons, destacando os aspectos fluidodinamicos
e aeroacusticos. A segunda sec¢do trata sobre jatos turbulentos
oriundos de bocais com chevron. Procurou-se destacar as os efeitos
deste tipo de bocal sobre os campos fluidodindmico e actstico
distante. No final do capitulo, os objetivos do presente trabalho
sdo contextualizados a luz de suas contribui¢des para o avango da
pesquisa na area.

2.1 Bocal sem chevron

2.1.1 Fluidodindmica de jatos subsonicos

O jato turbulento é uma importante classe de escoamento em
mecanica dos fluidos, tendo relevancia em diversas aplicagdes de
engenharia. Ele consiste em um fluido que escoa através de um
bocal e é descarregado em um meio quiescente contendo o mesmo
fluido. A Figura 2.1 ilustra as regides principais de um jato simples.

Na regido inicial do jato hd uma camada de mistura axissimétrica
que separa a regido central do jato, chamada de niicleo potencial,
do meio em repouso. Dentro do ntcleo potencial, o escoamento
possui a mesma velocidade de saida do jato, originando um perfil
de velocidade do tipo top-hat. A medida que o jato se desenvolve a
camada de mistura se expande na direcdo radial devido a difusdo
de quantidade de movimento. Quando a camada de mistura atinge

45
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Figura 2.1.: Desenho esquematico de um jato livre gerado por um bocal
de contragdo. Adaptado de Ball et al. [6].

o centro do jato, ocorre o fim do nicleo potencial. Isto ocorre a
uma distdncia axial entre 4 e 6 didmetros do bocal, dependendo
do ntimero de Mach e das condigdes iniciais do jato [34]. Nas
extremidades da camada de mistura ocorre o entranhamento do
fluido ambiente com o fluido do jato, dando origem a uma interface
intermitente. Se a camada limite na saida do jato for laminar,
a camada de mistura serd inicialmente laminar, passando por
um processo de transi¢do do regime laminar para o turbulento
ap6s o bocal. A Figura 2.2 mostra um jato inicialmente laminar
sofrendo transicdo para o regime turbulento. Observa-se que a
interface laminar é instdvel, e em um determinado ponto surge
a instabilidade de Kelvin-Helmholtz, a qual inicia o processo que
dara origem a turbuléncia. A imagem foi obtida através da técnica
Schlieren de visualizagdo de escoamentos.

Na regido inicial, o jato é caracterizado pelo desenvolvimento
da camada de mistura. O escoamento segue entdo um padrdo
de escalabilidade. Os perfis de velocidade nessa regido colapsam
quando adimensionalizados pela varidvel de similaridade #, dada

por

n=(r—ro5)/9. 2.1)
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Figura 2.2.: Jato subs6nico inicialmente laminar sofrendo transicao para
turbuléncia. Adaptado de [7].

em que ro5 € a posigdo radial onde a velocidade média ¢é igual
a metade da velocidade do jato e J é a espessura da camada de
mistura, dada por

0 =109 —101- (2.2)

onde g9 e o1 sdo as posi¢des radiais onde a velocidade média
sdo iguais a 90% e 10% da velocidade da linha de centro,
respectivamente.

Outras varidveis tém sido utilizadas na literatura com base em
caracteristicas da camada de mistura. [35] utilizou a espessura de
quantidade de movimento, dada por

5y = /0 ” p<2;1[’}(7) (1 - “"[Sr)) dr. 2.3)

como varidvel para representar o desenvolvimento da camada de
mistura. Bridges e Wernet [8] destacaram também que diversos
autores normalizaram as varidveis de similaridade pela posigdo
do méaximo gradiente de tensdo de cisalhamento. A varidvel de
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similaridade é dada entdo por

r—105
= 24
1 5 (2.4)
sendo
by = (2.5)
w |dU/dr|mgx. '

Ap6s o fim do ntcleo potencial, o escoamento passa por uma
zona de transi¢do entre uma camada de mistura anular para um
jato desenvolvido, o qual continua a espalhar-se provocando o
decaimento da velocidade média axial. A similaridade com base
na camada de mistura é entdo perdida. No entando, na regido
plenamente desenvolvida o jato atinge um regime denominado
auto-similar, desta vez com a varidvel de similaridade

F= . (2.6)

Na regido de auto-similaridade, o decaimento da velocidade e a
taxa de espalhamento do jato sdo constantes empiricas. Segundo
Pope [36] as diferencas medidas nos valores destas constantes
empiricas estdo dentro da faixa de incertezas experimentais, e elas
podem ser consideradas independentes do niimero de Reynolds,
para jato com ntimeros de Reynolds elevados (Re > 10%). Contudo,
a hipotese classica do regime auto-similar universal é motivo de
controvérsia na literatura. Ball et al. [6] realizaram uma revisdo
critica de estudos numéricos e experimentais em jatos turbulentos
e verificaram uma divergéncia nos resultados de diversos estudos
quanto a influéncia do nimero de Reynolds e das condi¢des iniciais
sobre desenvolvimento do jato.

O interesse em jatos turbulentos ganhou um forte impulso no
final da década de 50, devido a necessidade de compreensao dos
mecanismos de geracdo de ruido aerodindmico e desenvolvimento
de tecnologias de redugdo de ruido por parte da industria
aerondutica. O estudo experimental de Laurence [37] foi pioneiro
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na utilizacdo da técnica de anemometria de fio-quente (em
inglés Hot-Wire Anemometry, HWA) para a caracterizagdo de
um jato turbulento. Nele foram feitas medicdes de médias,
varidncias, espectros e correlacdes espaciais em jatos com ntimero
de Mach variando entre 0,2 e 0,7. No comeco da década de
60, diversas investigagdes experimentais de jatos foram feitas,
com destaque para os trabalhos de Davies et al. [38], Bradshaw
et al. [39], Wygnanski e Fiedler [40] e Fisher e Davies [41], todos
utilizando anemometria de fio-quente. Estes trabalhos continham
extensivos estudos que focaram no desenvolvimento da técnica
experimental e na medicdo de quantidades estatisticas tais como
velocidades média, intensidade turbulenta e correlagdes espago—
temporais. O cdlculo das correlagdes espaciais depende da medigao
simultdnea de velocidade em dois pontos préximos no jato. Isto
representava uma dificuldade da técnica de anemometria de
fio-quente, devido a influéncia negativa de um sensor sobre o
outro quando muito préximos. Por esta razdo, as correlagdes
espacias eram normalmente medidas utilizando-se a hipé6tese de
escoamento congelado de Taylor, que assume que a velocidade
de convecgdo € igual a velocidade média do escoamento. Uma
excecdo a isso foram os trabalhos de Fisher e Davies [41], e, mais
recentemente, os trabalhos de Bridges e Podboy [42] e Morris e
Zaman [43].

Este problema foi solucionado com o advento da técnica LDV
(Laser Doppler Velocimetry) em meados da década de 70. Ela consiste
em uma técnica Optica ndo-intrusiva, que mede a velocidade
do fluido através da identificagdo de particulas injetadas no
escoamento que refratam a luz de um laser. LDV permite altas
resolugdes espaciais e temporais, além de elevada taxa de aquisigao.
A investigacdo de jatos aquecidos também foi possibilitada através
desta ténica. Os estudos de Lau et al. [44], Lau [45] e Lau [46]
tiveram como objetivo o desenvolvimento do LDV e a obtencado de
dados estatisticos de jatos. Lau et al. [44] compararam dados de
LDV com dados de anemometria de fio-quente. Zaman e Morris
[47] utilizaram LDV para invesigar o efeito de bocais lobulados
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sobre as varidveis estatisticas de um jato subsonico. Kerherve et al.
[48] utilizaram LDV para realizar medi¢des em um jato supersonico
com ntimero de Mach 1,2 com escoamento secunddrio, para simular
efeito de voo. Jordan e Gervais [49], também fazendo uso de LDV,
mediram correlagdes espaciais em um jato com ntimero de Mach de
0.75 para obter dados de entrada para analogias actsticas.

Posteriormente, surgiu a técnica de Velocimetria por Imagem
de Particula (do inglés, Particle Image Velocimetry—PIV), também
baseada na identificagdo de particulas com laser. Este método,
porém, permite a medicdo de um plano inteiro do escoamento, em
contraste com as medigdoes pontuais obtidas com HWA e LDV.
Isto permitiu um significativo aumento na resolugéo espacial das
medig¢des e um redugdo no tempo requerido para a realizagdo das
mesmas. Porém, a maior desvantagem do PIV com relacdo as
técnicas de HWA e LDV € a sua baixa frequéncia de aquisi¢ao, que
fica limitada pela poténcia do laser [50]. Apesar desta dificuldade,
o PIV tem sido usado com sucesso por diversos pesquisadores
para validar aparatos experimentais de grande porte, obter dados
estatisticos de alta ordem tais como correlagdes de dois pontos e
caracterizar estruturas coerentes em jatos [51], [52],[18].

Existe, portanto, uma extensa base de dados na literatura, espe-
cialmente para jatos subsonicos, abordando a estatistica de baixa
ordem e correlagdes espago—temporais necessarias aos modelos de
previsdo de ruido de jato. Bridges e Wernet [8] fizeram um extenso
estudo experimental com PIV variando a geometria do bocal e o
numero de Mach. Os autores compararam diferentes medicdes
obtidas aproximadamente na mesma condi¢do de escoamento e
analisaram a incerteza das mesmas. O resultado desta investigagao
foi a criagdo de uma base de dados denominada de Consensus,
criada a partir da ponderacdo, média e ajuste de perfis de
velocidade e intensidade turbulenta obtidos ao longo de vérios
anos no NASA Glenn Research Center. Utilizando a base de dados
Consensus e dados experimentais de outros estudos, demonstrou-
se a escalabilidade universal do campo de escoamento de jatos
turbulentos na regido de interesse para a aeroacustica, que se
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estende até uma distdncia de 20 didmetros a jusante do bocal. A
2.1.1 mostra perfis radiais de intensidade turbulenta em x/D = 4.
A coordenada radial foi adimensionalizada utilizando a posi¢ao
onde a velocidade média é igual a metade da velocidade dojato, ¢ 5,
e a espessura da camada cisalhante, é,. Os perfis apresentam uma
boa concordancia com relagdo a espessura da camada cisalhante.
Porém, uma incerteza de 16% no pico de intensidade turbulenta
foi documentada, levando-se em consideracdao dados obtidos com
HWA, PIV e LDV [8]. A Figura 2.1.1 mostra dados de intensidade
turbulenta ao longo da linha de centro do jato. A coordenada axial
foi adimensionalizada pelo comprimento do nticleo potencial, X,
definido em Witze [22]. Observa-se uma boa concordancia no valor
do pico de intensidade turbulenta, que ocorre a 1,5 didmetros do
bocal, aproximadamente.
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(a) Perfil de intensidade turbulenta radial em
x/D =4

Figura 2.3.: Perfis de intensidade turbulenta radial adimensiona-
lizados por 4, .Retirado de [8]
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Figura 2.4.: Perfis de intensidade turbulenta axial adimensionali-
zados pelo comprimento do ntcleo potencial. Retirado de [8]

2.1.2 Pacotes de onda

Nos primérdios da pesquisa em aeroactstica, o jato turbulento
era compreendido como um conjunto de voértices estocasticos, com
escalas de comprimento variando desde a escala de Kolmogorov
até a ordem de grandeza do jato. Muitos estudos foram entdo
direcionados a medigao de correlacdes espaciais que caracterizam
tais vortices e nas componentes do tensor de Reynolds necessarias
como dados de entrada para analogias actsticas. Contudo,
varios pesquisadores dedicaram-se a caracterizacdo de estruturas
coerentes no jato, impulsionados pelo desenvolvimento de técnicas
de visualiza¢do de escoamento. Estas estruturas coerentes sdo mais
facilmente identificdveis no campo préximo de pressdo do jato.
Mollo-Christensen [53] mediu correlagées de pressdo no campo
proximo e observou valores significativos para microfones com
espagamento excedendo significativamente as escalas integrais de
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turbuléncia. As correlagdes medidas apresentaram um padrao de
onda, o que sugeria a existéncia de estruturas em forma de onda
que se estendiam por uma distdncia axial equivalente a varios
didmetros do bocal. Crow e Champagne [9] utilizaram a técnica
Schlieren de visualizagdo e observaram uma série de estruturas de
caréter intermitente com um niimero de Strouhal médio associado
de 0,3. A frequéncia associada a este Strouhal foi denominada pelos
autores de "frequéncia preferida"do jato, pois ela correspondiam
também a frequéncia em que as instabilidades iniciais do jato
atingiam seu valor maximo. A Figura 2.5 mostra a visualizacao feita
por Crow e Champagne [9].

Figura 2.5.: Visualizagdo com fumaga de um jato subsoénico. Retirado
de Crow e Champagne [9].

Com o objetivo de caracterizar estas estruturas coerentes,
também chamadas de pacotes de onda, Michalke e Fuchs [54]
mediram correlagdes cruzadas pressdo-velocidade em um jato
de baixo nimero de Mach e realizaram uma decomposicdo das
correlagdes em modos de Fourier azimutais. Embora a existéncia de
estruturas coerentes tenha sido confirmada, os autores verificaram
que os trés primeiros modos do jato sdo responsaveis por apenas
15% da energia das flutuagdes de velocidade em baixas frequéncias.
No entanto, no campo préximo, apenas o primeiro modo foi
responsével por 42% da energia das flutuagdes de pressdo obtidas
através da Densidade de Poténcia Espectral (Power Spectral Density-
PSD, em inglés). Observou-se, assim, que os primeiros modos
azimutais sdo mais facilmente detectdveis no campo de pressdo.
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De fato, isto foi demonstrado por Tinney e Jordan [55], os quais
executaram experimentos em um jato coaxial e extrairam os modos
azimutais com um arco de 16 microfones. Os autores verificaram
que o campo de pressdo proximo podia em grande parte ser
reconstruido apenas com os modos 0, 1 e 2, sendo o modo
axissimétrico responsavel por 40% da energia das flutuagdes de
pressdo. A Figura 2.6 (a) mostra contornos instantdneos de pressao
extraidos de uma simulacdo DNS realizada por Freund [10] para
um jato com Ma = 0,4 e Re = 3600. E possivel identificar
a presenca dos pacotes de onda. A Figura 2.6 (b) ilustra a
representacgdo espacial dos modos m = 0, axissimétrico, e m = 1,
helicoidal, dos pacotes de onda extraidos da simulagao.

2 Asymmetric (m = 0)

2
1o

xID
(a) Campo de pressoes (b) Modos axissimétrico e
instantaneo helicoidal dos pacotes de onda

Figura 2.6.: (a) Corte do campo de pressdo instantdneo de um jato
com Ma = 0,4 e Re = 3600 de Freund [10]. (b) Dois primeiros
modos dos pacotes de onda. Retirado de Jordan e Colonius [11]

Os pacotes de onda sdo comumente modelados através de
andlises de instabilidade. Estas andlises sdo baseadas na line-
arizagdo das equagdes de Navier-Stokes assumindo-se pequenas
perturbagdes em um escoamento base. As equacdes linearizadas
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Figura 2.7.: Comparagao entre resultados de PSE para o modo m = 0
e resultados experimentais de flutuagoes de velocidade e na linha de
centro de um jato com Ma = 0,4. Retirado de Cavalieri et al. [12].

sdo entdo utilizadas para prever a evolucdo dos pacotes de onda
(amplitude, nimero de onda, velocidade de fase) como ondas de
instabilidade. Cavalieri et al. [12] compararam o modo axissimétrico
e 0 modo helicoidal dos pacotes de onda com solugdes de andlise
de instabilidade obtidas através da técnica PSE (Parabolised Stability
Equations). Os modos foram obtidos através de medic¢des utilizando
HWA e PIV. Os dados da Power Spectral Density-PSD obtidos
na linha de centro do jato foram utilizados para comparar os
dados experimentais com o modelo de pacote de onda. A Figura
2.7 mostra a comparacdo entre os dados da PSE e os dados
experimentais para seis niimeros de Strouhal. As discrepancias
entre os resultados do modelo e os resultados experimentais ap6s o
fim do ntcleo potencial foram explicadas com base nos efeitos nao-
lineares que ndo sdo levados em consideragao pelo modelo. Para os
numeros de Strouhal 0,1 e 0,2 os resultados de PSE subestimaram a
taxa de crecimento do modo axissimétrico [12].
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2.1.3 Aeroacustica de jatos subsonicos

A geracdo de ruido aerodindmico em um jato decorre do
processo de mistura entre o escoamento proveniente do bocal e
o ar atmosférico. Logo, as caracteristicas do campo actistico sdo
fortemente ligadas ao campo turbulento dojato. A geragdo de ruido
por uma porgdo de escoamento turbulento em um meio quiescente
foi primeiramente modelada matematicamente através da analogia
de Lighthill [56]. Nela, um problema aeroactstico é definido através
da equagdo da continuidade

aip 4 apui

o " om @7)

e a equacdo de Navier-Stokes

opu; L apuiuj B _ap(sl‘]’ n 80'1']‘ 2.8)

ot an ax]- an '
onde p;; representa a pressdo estatica, 0;; € o tensor de tensoes
viscosas e §;; € o delta de Kronecker. Substituindo-se a derivada
temporal da equagdo da continuidade no divergente da equagéao de
Navier-Stokes, chega-se a

2 2 ou:u: s — o
P _ Fpuiv; | (9pdy — i) 2.9)
ot? axiaxj axiaxj

Subtraindo-se de ambos os lados da equagdo o termo c3Ap,
obtém-se a equacdo da onda ndo-homogénea

9% 270 — d*pu;u; N 0% (pdij — oyj)

2
N axiaxj axiaxj COAP, (210)

conhecida como equagdo de Lighthill. As tensdes viscosas podem
ser negligenciadas assumindo-se escoamento com ntmero de
Reynolds elevado. Partindo dessa premissa, chega-se a
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0%p 07T}
—= —3Ap = (2.11)
ot2 0x; ax]
em que
Ti]' = pu;u; + (51](]? — C%p) (2.12)

é conhecido como o Tensor de Lighthill.

Se tomarmos a constante ¢y como a velocidade do som em um
meio quiescente que envolve um escoamento turbulento, o lado
esquerdo da equagdo 2.12 é uma equagdo da onda para um fluido
em repouso, desprezando-se a viscosidade. Para um escoamento
turbulento, o lado direito é nado-nulo. A analogia actistica entao
considera que a propagac¢do de som em um escoamento turbulento
é andloga a propagacdo de ruido em um meio em repouso por
fontes com intensidade 92 T;;/dx;0x;.

Se ndo existirem fronteiras s6lidas no escoamento, a equagao 2.12
pode ser resolvida utilizando-se uma fungdo de Green de espago
livre [56]. Tomando-se a relagdo p’ = c%p, vélida para escoamento
isentrépico, o campo flutuagdo de pressdes é dado por

p'(x,t) =1 / [aazgijl dy (2.13)
7'(CO |x _y| Xi0X; T=t—|x—y|/co

onde xéa posigéo do observador, y é a distancia do observador

a fonte e T é um tempo retardado. Neste ponto fica claro que
o conhecimento do campo turbulento, mais especificamente do
Tensor de Lightill, é fundamental para o calculo do campo sonoro.
Este tensor depende fundamentalmente da quantidade pu;u;. Logo,
conhecimento das componentes do tensor de Reynolds em todo o
campo turbulento é necessario para a completa descri¢do do som
gerado por um escoamento. Isto é possivel em simula¢des DNS.
No entanto, experimentalmente é impossivel obter as informagdes
sobre o tensor de Reynolds em todos os pontos do dominio. Uma
alternativa entdo é desenvolver modelos analiticos para o Tensor de
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Lighthill que capturam apenas os fendmenos mais relevantes para
a produgao de ruido [49].

O ruido gerado pelo jato possui um padrdo de diretividade que
muda com a frequéncia. Para baixas frequéncias, com ntimeros de
Strouhal de até 1, o espetro de ruido possui um pico acentuado
em um angulo polar de 20°. Conforme o angulo é aumentado,
os espectros vdo tornando-se mais amplos, com picos menos
acentuados. Quando ntmeros de Strouhal maiores que 2 sdo
considerados, o padrdo de diretividade passa a apresentar um pico
a um angulo polar de 45°. Isto estd ilustrado na Figura 2.8, que
mostra os espectros de pressdo sonora am varios angulos obtidos
por Cavalieri [13] para um jato com ntiimero de Mach de 0.6.
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Figura 2.8.: Comparacdo de espectros de pressao sonora obtidos em
diferentes angulos. Retirado de Cavalieri [13].

z

Esta diferenca nos padrdes de diretividade é atribuida por
Tam et al. [14] a duas fontes de ruido distintas, denominadas
pelos autores de turbuléncia de grande escala e turbuléncia de
pequena escala. A primeira, gerada por estruturas coerentes
presentes na camada de mistura e amplificadas apés o fim do
nucleo potencial. Elas seriam responsdveis pela produgdo de
ruido de baixa frequéncia, atuando principalmente em baixos
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angulos polares. A segunda, gerada por turbuléncia estocédstica que
propaga som em altas frequéncias e predomina em altos angulos
polares. A Figura 2.9 ilustra os dois mecanismos de geragdo sonoro
propostos por Tam et al. [14]. Os dngulos mostrados na Figura 2.9
ndo seguem a convengdo descrita anteriormente, sendo medidos
em sentido hordrio a partir do eixo do jato. Baseados nestes dois
modelos de fonte, dois espectros de similaridade foram propostos,
apresentando boa concordancia com resultados experimentais.

No entanto, a hipétese de dois mecanismos diferentes de geragao
de ruido ainda é tema de debates na literatura. Jordan e Colonius
[11] argumentam que a forma do espectro varia suavemente com
o angulo e que a parte mais energética dos espectros de baixos e
altos angulos abrangem a mesma banda de frequéncia. Portanto,
ndo haveria dois mecanismos distintos de geragdo de ruido.

A importancia dos pacotes de onda na geragdo de ruido foi
explorada por Cavalieri et al. [57]. Os autores verificaram que
0 campo actstico para baixos angulos polares é dominado pelo
modo axissimétrico dos pacotes de onda. O campo actstico
foi decomposto em modos de Fourier, e foi observado que o
modo axissimétrico pode ser associado a uma fonte ndo compacta,
cofirmando a hipétese dos pacotes de onda. Foi verificado que o

" 90° microphone 150° microphone

Nozzle =~ o
Large turbulence structure

Small-scale
turbulence

Figura 2.9.: Representagdo dos dois mecanismos de geragdo de ruido
supostos por Tam et al. [14]. Retirado de Tam et al. [14].
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modo axissimétrico é o modo mais acusticamente eficiente, com
uma diferenca de 40dB para o modo m = 2 para St = 0.2.
Os autores observaram também que o nivel de pressdo sonora
apresenta um padrdo superdiretivo, com decaimento exponencial
em fungdo do angulo polar, ¢. Este comportamento estd ilustrado
na Figura 2.10, que mostra a comparacdo da eficiéncia actstica dos
modos azimutais tendo como base o modo m = 0. ]y é a solucdo da
equacdo da onda para o modo m = O e J,; a solug¢do para o modo m.

B~ 5t=02

o
&

level (dB)
8

Il o (dB)
&

Sound pressure
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(a) Eficiéncia actstica (b) Pressdo em fungao do angulo

Figura 2.10.: Estrutura azimutal do campo actistico (a) em fungao da
frequéncia e do modo (b) em fun¢do do dngulo. Retirado de [11].

2.2 Bocal com chevron

Chevrons sdo serrilhas inseridas no bocal de saida de jatos,
propostos a partir de dispositivos denominados tabs, que possuem
geometria mais simples, porém mais intrusiva. Os tabs foram
primeiramente aplicados em jatos supersénicos com o objetivo
de suprimir o ruido de screech e, posteriormente, passaram a ser
testados também em jatos subsonicos de aeronaves comerciais. A
evolucdo de tabs para chevrons deu-se a partir da constatacdo de
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que estes ultimos apresentavam menores perdas de empuxo [58].
Atualmente, os chevrons estdo implementados em varios motores,
como o GE CF34 e o GEnx, aplicados nos modelos Boeing 787 e
747-8. Sabe-se que as serrilhas atuam deslocando o pico de pressdao
sonora para frequéncias mais altas. Embora o beneficio actstico
dos chevrons seja facilmente quantificavel, as alteragdes no campo
de escoamento do jato ndo sdo completamente compreendidas, e
ndo ha uma ferramenta que permita a otimizagdo do projeto das
serrilhas com base nos resultados que se deseja atingir. Assim,
varios estudos tém sido desenvolvidos para quantificar o beneficio
actstico do chevron e compreender seus mecanismos de agdo no
campo turbulento do jato.

Bridges e Brown [15] realizaram um estudo paramétrico de
diversas geometrias de chevrons, com diferentes nimeros e compri-
mentos de serrilhas e graus de penetracdo. Os bocais pertencem a
uma série denominada pelos autores de SMC (Small Metal Chevron),

mostrada na Figura 2.11.
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Figura 2.11.: Conjunto de bocais da série SMC. Reproduzido de Bridges
e Brown [15].

O estudo tinha como objetivo determinar qual pardmetro
geométrico exercia maior influéncia sobre o campo de velocidades
e o campo acustico. Os autores verificaram que o grau de
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penetragdo foi a caracteristica que mais provocou impactos nos
campos fluidodindmico e actstico. O bocal SMCO006, que tinha o
maior grau de penetracdo, apresentou um decaimento acentuado
da velocidade da linha de centro. No campo actstico, foi observada
uma reducado de 6 dB para angulos préximos da linha de centro do
jato, com um aumento de 4 dB em angulos polares préximos da
regiad de sideline, dominados por frequéncias elevadas, conforme
mostrado na Figura 2.12. O aumento do comprimento dos
dentes, testado com o bocal SMC007 nado apresentou alteragdes
significativas no campos de velocidade e actstico.

Callender et al. [16] utilizaram PIV para caracterizar o campo
turbulento de um jato coaxial com chevron no escoamento principal.
Os autores também observaram um decaimento acentuado da
velocidade do jato em comparacdo com o jato sem chevrons.
Verificou-se que o chevron produziu perfis de velocidades que
abrangiam uma maior 4rea radial, com aumentos de velocidade
média de até 50% dentro da camada cisalhante préximo ao bocal.
Isso foi associado pelos autores a redistribui¢do de quantidade de
movimento para a direcdo radial. Medigoes realizadas no plano do
jato permitiram observar um aumento da intensidade turbulenta
proximo ao bocal e um aumento significativo no espalhamento do
jato em relagdo ao caso base.

A Figura 2.13 mostra o contorno de intensidade turbulenta em
escalas de cinza obtidos por Callender et al. [16].

E possivel observar que o pico de intensidade turbulenta no
regido proxima ao bocal cobre uma extensdo radial maior. No
entanto, o efeito do chevron torna-se mais sutil em regides mais
afastadas do bocal. De fato, o pico de intensidade turbulenta em
toda a regido medida pelo PIV sofreu uma reducao de 25%.

Os resultados fluidodindmicos foram coerentes com as medigdes
de campo de pressdo préximo realizadas anteriormente pelos
mesmos autores [59]. Os autores verificaram que o pico de ruido

foi reduzido e deslocado pelo chevron para regides mais proximas
do bocal.
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Figura 2.12.: Niveis totais de pressdo sonora, OASPL, para os
bocais SMC000, SMC006 e SMC007 em funcdo do angulo polar.
Reproduzido de [15].
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Figura 2.13.: Intensidade turbulenta normalizada pela velocide de

mistura entre os escoamentos primério e secundario. Reproduzido de
Callender et al. [16].

Isso foi atribuido pelos autores ao encurtamento do nicleo
potencial e a reducdo nos niveis de intensidade turbulenta. Além
disso, o efeito dos chevrons sobre o ruido de alta frequéncia (St =
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7.24) foi ainda mais intenso. Os autores afirmaram que o aumento
no ruido de alta frequéncia documentado anteriormente para
bocais com chevron é diretamente ligado ao aumento de intensidade
turbulenta préximo ao bocal.

O campo de vorticidade também é afetado pelos chevrons,
principalmente a componente axial. O efeito da vorticidade axial
na aeroacustica de um jato subsénico foi explorado por Alkislar
et al. [17], que comparou um jato sem chevron, um jato com
chevrons e um jato com injegdo de microjatos. Fazendo varreduras
radiais na regido de desenvolvimento do jato, os autores puderam
identificar o padrao dos vortices formados. A Figura 2.14 mostra
contornos de vorticidade axial obtidos para o chevron e para o
microjato em planos transversais ao jato em duas posi¢des axiais
distintas. O chevron produz um padrio de pares de vortices contra-
rotativos, identificados pelas estruturas em vermelho, que possuem
vorticidade positiva, e azul, com vorticidade negativa.
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Figura 2.14.: Contornos de vorticidade axial em (a)x/D = 1e (b)
x/D = 2. Retirado de [17]

Observa-se que os vortices atuam em toda a camada cisalhante,
cujos contornos estdo ilustrados em linhas pretas. Essa caracteris-
tica intensifica o entranhamento e a transferéncia de quantidade
de movimento no jato. Ao realizar medi¢ées em vérios planos
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transversais ao longo do jato, os autores verificaram que o pico
de vorticidade em cada plano decai exponencialmente em fungao
da distdncia axial. Isso estd associado a reduc¢do da influéncia
do chevron sobre o escoamento conforme o jato se desenvolve.
Os autores verificaram também que o aumento da espessura da
camada cisalhante em comparacdo com o jato circular e com o
jato com microjatos (Figura 2.15). Isso deve-se ao aumento do
espalhamento do jato na regido inicial pela agdo dos pares de
vortices. Medigoes actisticas em campo distante realizadas pelos
autores apresentaram uma redugdo de ruido em baixas frequéncias
para ambos os dispositivos. Segundo Alkislar et al. [17], isto
deve-se ao crescimento reduzido de estruturas coerentes na regiao
proxima ao bocal. Enquanto os microjatos reduziram ruido em
toda a faixa do espectro, os chevron apresentaram intensificagdo
do contetido de alta-frequéncia do espectro. Isso foi atribuido
a geragdo de estruturas de menor escala no escoamento, que se
dissipam rapidamente.

1.0 q

—O— base
-.--@-- microjet -
—=<3-— chevron g

Figura 2.15.: Evolugao da espessura camada cisalhante adimensionali-
zada pelo didmetro do jato. Reproduzido de Alkislar et al. [17].

Segundo Bohl e Foss [60], os pares de vortices contra-rotativos
em chevrons podem ser causados por dois fatores: o primeiro é

N N

o gradiente de pressdo adverso a montante do bocal devido a
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geometria do dente; o segundo é a reorientacdo dos filamentos
de vortices desprendidos na pontas das serrilhas.Violato e Scarano
[18] sugeriram que a redugdo da coeréncia azimutal do jato circular
pode modificar as estruturas coerentes e levar a uma redugdo nos
niveis de pressdo sonora em campo distante. Eles conduziram um
experimento em um jato de dgua com Re = 5000 inicialmente
laminar, utilizando a técnica de PIV tomografico, que possiblita
o mapeamento tridimensional do campo de velocidades. Foi
feita uma comparacdo entre o desenvolvimento dos vortices em
um jato circular e um jato com bocal serrilhado. Observou-se
que o desenvolvimento das estruturas coerentes no jato circular é
caracterizado pelo movimento pulsatil de vértices em formato de
anel, que sofrem emparelhamento posteriormente. Este processo
é caracterizado por picos de intensidade turbulenta. No jato
com bocal serrilhado, os anéis de vortices sdo substituidos por
estruturas alongadas na direcdo axial com picos de vorticidade até
50% superiores aos apresentados pelos anéis. A Figura 2.16 ilustra
os resultados obtidos por Violato e Scarano [18]. As estruturas
de vorticidade radial sdo indicadas por SR, e as estruturas contra-
rotativas sdo indicadas por SRP.

A relagdo entre estruturas coerentes e produgdo de ruido foi
avaliada através da analogia de Powell. Para ambos os jatos, o
pico de atividade das fontes sonoras ocorreu a uma distancia de
dois didmetros do bocal. Para o bocal circular, este pico estd
associado ao emparelhamento de vortices, e para o bocal serrilhado,
ao decaimento das estruturas de vorticidade axial.

Modelos numéricos baseados na média das equagdes de Navier-
Stokes também tém sido aplicados para simula¢des de jatos com
chevrons [61-63]. Birch et al. [64] afirmam que os modelos RANS
calibrados utlizados por estes estudos ndo capturam os efeitos do
chevron na regido inicial do jato, logo, o efeito dos deslocamento do
pico sonoro na frequéncia ndo é previsto satisfatoriamente. Visando
prever este efeito, um novo termo fonte de ruido foi adicionado a
modelagem, baseado na vorticidade axial gerada pela geometria
das serrilhas. Os resultados de campo actstico apresentaram boa
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Figura 2.16.: Estruturas vorticais em um jato circular (superior) e

serrilhado (inferior). O ntimero 5 indica um anel de vorticidade formado

no inicio do jato. Vértices emparelhados sdo indicados pelos ntimeros
1+2 e 3+4. Reproduzido de Violato e Scarano [18].

concordancia com dados experimentais. O uso da técnica de
Large Eddy Simulation (LES) em conjunto com modelos RANS, por
sua vez, é capaz de representar com mais fidelidade a estrutura
do escoamento gerados por bocais serrilhados. Xia et al. [19]
realizaram simulag¢ées de um jato com Ma = 0,9 para dois modelos
de bocal com chevron. Uma abordagem hibrida foi utilizada,
com um modelo RANS sendo utlizado préximo a parede e um
modelo de largas escalas implicito (ILES) para as demais regides do
dominio. Os campos de velocidade média e intensidade turbulenta
apresentaram boa concordancia com dados experimentais, com
divergéncias observadas apenas na regido inicial do jato. Os autores
argumentam que o fendmeno de desprendimento de vortices
gerado pelas serrilha foi captado pelo modelo ( Figura 2.17).

De acordo com Jordan e Colonius [11], o sucesso das tentativas
em se reduzir ruido com dispositivos passivos tém sido limitado,
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N

Figura 2.17.: Linhas de corrente préximas a ponta da serrilha.
Reproduzido de Xia et al. [19].

devido a desconsideragdo da relagdo entre as perturbagdes pro-
ximas ao bocal e o ruido de campo distante. Eles afirmam que
a acgdo dos chevrons pode estar ligada a alteracdo da dindmica
dos pacotes de onda através de dois mecanismos: o primeiro
é a modificagdo do espectro das perturbagdes iniciais de forma
que energia do escoamento seja deslocada para modos azimutais
acusticamente menos eficientes; o segundo envolve a possbilidade
de que as perturbagdes de alta frequéncia na regido préxima ao
bocal provoquem tensdes de Reynolds mais elevadas, aumentando
o espalhamento do jato e reduzindo a taxa de crescimento dos
pacotes de onda.

Gudmundsson [65] mostrou que o campo médio de escoamento
de um bocal serrilhado provocou redugdes nas taxas de crescimento
e velocidades de fase de estruturas azimutais de baixa ordem,
comparadas a bocais lisos em condi¢des similares. Koenig et al.
[66] desenvolveu um experimento em que um jato era excitado
pela injecdo de fluido em rotagdo. As frequéncias de excitacdo
foram variadas para atuar tanto em frequéncias estdveis quanto
em frequéncias instdveis do escoamento, determinadas através
de uma andlise de instabilidade. Observou-se que quando o
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fluido era excitado em frequéncias estdveis, reducdo de ruido era
alcancada. Verificou-se também que a parte ndo coerente do tensor
de Reynolds foi amplificada, levando a um maior espalhamento
do jato e, consequentemente, a uma menor taxa de crescimento do
modo m = 0.

2.3 Sintese e objetivos especificos

Conforme analisados nas secoes anteriores, diversos trabalhos na
literatura mostraram que os bocais com chevron deslocam o pico
de pressdo sonora para frequéncias mais altas. Isto representa
um avango para a inddstria aerondutica, pois o ruido de alta
frequéncia é mais facilmente dissipado na atmosfera. Contudo,
é necessario compreender as modificagdes no campo turbulento
para entender os mecanismos de a¢do dos chevrons. Isto permitird
o desenvolvimento de ferramentas otimizadas para o projeto de
bocais, tendo em vista a redugdo de ruido desejada. Alguns dos
trabalhos focam no estudo das modificagdes trazidas pelos chevrons
ao campo de velocidade e intensidade turbulenta dos jatos [15-18].
Outros procuram compreender a acdo dos chevrons do ponto de
vista das instabilidades iniciais no jato e da dindmica das estruturas
coerentes [65, 66].

Froening [67] utilizou 0 mesmo aparato experimental do presente
trabalho para analisar o efeito do chevron sobre o campo de
escoamento de um jato com niamero de Mach de 0,1. Foi utilizada
uma sonda que mede a componente principal do escoamento,
e avaliaram-se os campos de velocidade média, intensidade
turbulenta axial (u’/ Uj) e espectros de energia do escoamento.

O presente trabalho deu continuidade a esta anélise, estendendo-
a para numeros de Mach mais altos e utilizando-se também
sondas de duas componentes, o que permitiu a medigdo de
uma componente radial de velocidade e de uma componente do
tensor de Reynolds. Os espectros de energia foram analisados
procurando-se destacar evidéncias de estruturas coerentes e do
efeito do chevron sobre o desenvolvimento destas estruturas, aspecto
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este que ndo havia sido abordado por Froening [67].

Considerando os trabalhos disponiveis na literatura, o presente
trabalho tem os seguintes objetivos especificos visando a contribuir
com a melhor compreensao da agdo do bocal com chevron:

¢ Realizar a caracterizacdo do campo de escoamento originado
por um bocal com chevron e compard-lo com o o campo
de escoamento de um bocal liso, através da técnica de
anemometria de fio-quente.

¢ Identificar a presenca de estruturas coerentes nos espectros
de energia do jato, e analisar as modifica¢des provocadas pelo
chevrons no desenvolvimento destas estruturas.

* Analisar e discutir quais mudangas observadas no campo
turbulento do jato estdo relacionadas ao efeitos do bocal
serrilhado sobre o campo actstico distante.



3 Bancada e Procedimento Experimental

Este capitulo aborda a descricdo da bancada utilizada para a
realizacdo dos experimentos, a descri¢cdo do sistema de anemome-
tria de fio-quente, a instrumentacgdo do aparato e o procedimento
experimental empregado em cada teste. A bancada do presente
trabalho foi desenvolvida por Froening [67] e adaptada para
permitir a realizagdo de testes com vazdes mais elevadas. Utilizou-
se como principal referéncia para o projeto da bancada o aparato
desenvolvido por Bridges e Brown [52] para a investigagdo dos
parametros geométricos dos bocais serrilhados [15]. A escolha dos
bocais utlizados também é justificada com base no estudo realizado
por Bridges e Brown [15].

3.1 Bancada de Testes

A bancada ilustrada na Figura 3.1 conta com trés vélvulas para
abertura da linha de ar e controle da vazdo, e sensores de pressao
e temperatura. O ar comprimido é fornecido por um sistema
de compressor, dois vasos de pressdo e um desumidificador. O
compressor utilizado é da marca Schulz, modelo SRP 2015, com
vazdo méxima de 1640 1/min, e opera com uma pressdo de 8 bar.
Os vasos de pressdo também sdo da marca Schulz e tém capacidade
de armazenamento de 500 1 cada. Os testes foram realizados a
Ma = 0,4. Neste regime o compressor fornece uma vazdo de
ar de 976 1/min. Devido ao seu regime de operacdo, ele provoca
oscilagdes de pressdo de até 0,5 bar na linha de ar comprimido, que
sdo compensadas pela véalvula reguladora de vazdo. A vélvula de
abertura da linha é do tipo globo, da marca Mipel, modelo 9310,

71
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e suporta uma pressdo de até 69 bar. Ap6s a vélvula globo, foi
instalado um conjunto de filtro e valvula regularizadora de pressao.
O filtro tem como func¢do remover qualquer particulado sélido
presente no escoamento, evitando assim a danificagdo da sonda de
anemometria. A vdlvula regularizadora atua de forma a eliminar
flutuagdes de pressao na linha de ar comprimido decorrentes do
uso da linha de ar comprimido por outros laboratérios. O conjunto
filtro e valvula é da fabricante Parker, modelo 07E, que atua com
pressdo de entrada de 0 a 10 bar e pressdo de saida de até 8.5 bar.
Apbs passar pelo conjunto, o ar comprimido atravessa uma vélvula
do tipo agulha. Esta valvula foi utilizada para o ajuste fino da vazao
e controle das condi¢des do escoamento. Ela é da marca GHPC,
modelo AS4000, com pressdo de operagdo de até 10 bar. O didmetro
interno da valvula é de 1/4", enquanto o didmetro da tubulacdo
é de 3/4". Logo, precisou-se utilizar uma redugdo nesta se¢do da
tubulagao.

Apo6s avalvula de agulha, a tubula¢do continua com um didmetro
de 3/4"e passa por um cotovelo. Mais a frente, a uma distancia
de aproximadamente 15 didmetros, a tubulagdo passa por uma
expansdo, de 3/4"para 3%”. Nesta expansdo, o fluido passa por
um retificador de fluxo. O retificador reduz a velocidade do
escoamento e deixa o perfil de velocidade mais uniforme, de
forma que pressdo e temperatura possam ser medidas ali de forma
conveniente.

A Figura 3.2 mostra em detalhe a expansdo sofrida pelo
escoamento e a geometria do retificador de fluxo. Apds o
retificador, a tubulagdo sofre uma contragdo e passa para um
didmetro de 3/2". Este didmetro é mantido até que a tubulagdo
atinja o bocal.

3.2 Instrumentac¢ao

Para garantir a repetibilidade dos testes, as condi¢des do
escoamento foram monitoradas. Na regido de expansdo da
tubulacdo, ap6ds o retificador de fluxo, a pressdo e a temperatura
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Figura 3.2.: Detalhe da cAmara de expansao e do retificador de fluxo..
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foram medidas, em conjunto com a pressdo e a temperatura do
ambiente da sala. Os sensores de pressdo sdo da marca AMATEK,
modelo 88C004A2 com faixa de operagdo de 0 a 6,9 bar, fornecendo
um sinal de saida de 4 a 20 mA. A temperatura foi adquirida por
termopares do tipo T, calibrados entre 10°C e 40°C por meio de
banho térmico monitorado por um termdmetro de precisdo. Os
sensores de pressdo e temperatura foram conectados a um bloco
conector encaixado em um chassis da National Instruments.

3.2.1 Medicdo de Vazio

A medicdo de vazao foi realizada indiretamente, através de uma
relacdo para escoamento isoentrépico [68].

’;0 - [1 L e 3.1)

(y/v-1)
e

em que po € a pressdo de estagnacao, p é a pressao do ar na saida do
jato. v é aarazdo entre os calores especificos do ar. As propriedades
de estagnacdo sdo definidas como aquelas obtidas se o escoamento
fosse desacelerado isoentropicamente até ficar em repouso. Na
cadmara de expansdo, a velocidade do ar cai para 5% do seu valor
na linha, devido ao aumento do didmetro da tubulagédo. Portanto,
é razodavel considerar que o ar estd praticamente na condicdo de
estagnacdo naquela posi¢cdo. A pressdo na camara de expansdo é
entdo tomada como a pressdo de estagnacdo, a pressdo na saida
do jato é tomada como a pressdo atmosférica, e assim consegue-se
medir o nimero de Mach na saida do jato. Com o ntimero de Mach,
obtém-se a velocidade do escoamento utilizando-se as seguintes
relacoes [68]:

(3.2)

c = +/7YRT (3.3)
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em que R é a constante universal do gases, ¢ é a velocidade do
som no meio, U; € a velocidade do jato e T a temperatura do
jato. A temperatura do jato também foi adquirida através de um
termopar. Logo, consegue-se calcular a velocidade na saida do jato,
e consequentemente, a vazao do escoamento.

A velocidade estimada através das relagdes (3.1), (3.2) e (3.3)
foi comparada com a velocidade dada pela sonda calibrada e
posicionada na saida do jato. O erro relativo da estimativa da
velocidade e da vazdo pela relagdo isentrépica estd mostrado no
Apéndice A. Para a condigdo de Ma = 0,4, um erro relativo de
0,5% na medicado de velocidade foi observado.

3.3 Sistema de medicao de velocidade

A anemometria de fio-quente é uma técnica bastante difundida
em mecanica dos fluidos, particularmente na caracterizacdo de
jatos turbulentos. Sua operagdo e o pés-processamento de dados
sdo relativamente simples, o ruido de sinal é baixo e as taxas de
aquisi¢do sdo bastante elevadas, sendo essa sua maior vantagem
em relagdo as técnicas de PIV e LDV. Nestas técnicas, a taxa de
aquisi¢do é bastante limitada pela poténcia do laser. Bridges e
Wernet [8] afirmam que a taxa de aquisicdo méxima atingida
por seu sistema de medigdo com PIV foi de 25kHz. O tempo
de resposta dindmico dos sistemas de anemometria de fio-quente
sdo bastante curtos, especialmente daqueles que funcionam sob o
regime de temperatura constante. Algumas das desvantagens da
anemometria de fio-quente sdo listadas a seguir [69]:

* E uma técnica intrusiva que pode causar perturbacdo do
escoamento local;

¢ Nao apresenta boa acurédcia para medi¢des em baixas veloci-
dades, devido aos efeitos de convec¢ao natural;

* Nao possibilita medi¢des em escoamentos aquecidos, devido
a susceptibilidade do fio a oxidagdo em temperaturas eleva-
das;
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* As medigOes sdo pontuais, sendo necessdria uma grade de
pontos para a varredura de um plano;

* O risco de rompimento do fio dificulta sua utilizagdo em
escoamentos com velocidades muito elevadas (Ma > 1).

O sistema de anemometria é composto por uma sonda contendo
0 sensor, um circuito elétrico responsavel pelo aquecimento
do sensor e um condicionador de sinal. O sistema pode
ser operado no modo de corrente constante ou temperatura
constante. No presente trabalho, a sonda é operada no modo de
temperatura constante. Neste modo, a inércia térmica do sensor
é automaticamente ajustada quando as condigdes de escoamento
variam, e o amplificador diferencial instalado permite uma rdpida
variacdo na corrente para compensar variagdes instantdneas da
velocidade [70]. O circuito de um anemometro de temperatura
constante estd ilustrado na Figura 3.3, com o sensor posicionado em
uma ponte de Wheatstone. Conforme as condi¢des do escoamento
variam, a diferenca de tensdo na ponte altera a resisténcia do fio.
O amplificador de sinal tem uma corrente de saida inversamente
proporcional a resisténcia do sensor. Ao retro-alimentar esta
corrente de volta ao topo da ponte, a resisténcia original do sensor
é restabelecida, e a temperatura do fio se mantém.

Servo

Topo da Amplificador

Ponte

Resisténcia " -

/" Resistor de ; “‘
" Sobreaquecimento )
, Tenséo da Ponte
Sensor’

Figura 3.3.: Circuito elétrico de um anemodmetro de temperatura
constante..
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Existe uma grande variedade de sondas a serem escolhidas,
dependendo da aplicagdo, do fluido e da condigdo de escoamento.
Neste trabalho, foram utilizadas duas sondas: os modelos 55P11
e 55P61 da marca Dantec Dynamics. O 55P11 é uma sonda de
um fio que permite a medi¢do de apenas uma componente de
velocidade. O fio é de tungsténio, com didmetro de 5 ym e
1,25 mm de comprimento. O modelo 55P61 é uma sonda de
dois fios, de mesmo comprimento e didmetro que o do modelo
55P11, mas permite a medi¢do de duas componentes de velocidade.
O fabricante recomenda que os sensores sejam expostos a uma
temperatura méxima de 150°C e velocidade maxima de 500 m/s.
A Figura 3.4 ilustra a geometria das duas sondas citadas.

(a) 55P11 (b) 55P61

Figura 3.4.: Sondas utilizadas: (a) sonda e uma componente (b) sonda
de duas componentes. Retirado de [20].

O sistema completo de anemometria (Figura 3.5) conta com a
sonda, o suporte, o circuito elétrico com a ponte de Wheatstone,
um condicionador de sinal e uma placa de aquisigdo que converte o
sinal de saida anal6gico do anemdmetro em um sinal digital. Todo
o sistema € configurado no programa Stream Ware fornecido pela
Dantec Dynamics.

Para realizar medigdes em diversas segdes do jato, é necessario
deslocar a sonda nas dire¢Ges axial e radial. Para tanto, utilizou-
se um travessa automadtica, com trés eixos ortogonais controlados
independentemente por motores de passo. A travessa é da marca
ISEL, modelo C142-4. A comunicacao é feita através de cabo serial
RS-232, e a travessa é controlada também pelo Stream Ware. O
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Figura 3.5.: Esquema representativo do sistema de anemometria
completo [20].

Figura 3.6.: Ilustracdo da bancada completa com a travessa automatica.

programa permite ao usudrio inserir uma grade de pontos com
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uma resolugdo espacial de 0,01 mm e envia os comandos para
inicializacdo e deslocamento da travessa. A sonda foi fixada a
travessa através de um conjunto de mesas micrométricas com fusos
que permitem translacdo nas dire¢des axial e radial e rotagdo em
torno de um eixo vertical para alinhamento com o centro do jato.
A Figura 3.6 mostra a bancada completa, com a tubulagdo de ar
comprimido e o sistema de anemometria.

3.4 Bocais

No presente trabalho, optou-se por fazer uma comparagdo entre
0s campos de escoamento gerados por bocais com e sem chevrons.
Os bocais escolhidos foram o SMC000 e o SMC006, desenvolvidos
por Bridges e Brown [15]. O bocal SMC006 é o que possui a
maior penetragdo entre os bocais serrilhados da série SMC. Como
a penetragdo € o fator geométrico que provoca os maiores impactos
no campo de velocidades e no campo actstico [15, 16], este foi o
fator levado em consideragdo para a escolha do modelo de bocal
serrilhado a ser adotado. Os bocais foram fabricados em aco H13
através de usinagem em torno CNC, tendo os dentes do bocal
SMCO006 sidos usinados em corte a fio. Suas dimensdes estdao em
escala de 1 : 4 a partir das dimensdes de Bridges e Brown [15]. A
razdo de contracdo dos bocal é 3, ou seja, seu didmetro € inferior por
um fator de 3 em relagdo ao didmetro do fim da tubulagao. A Figura
3.7 mostra a geometria e as dimensdes dos bocais empregados nos
experimentos.

3.5 Procedimento experimental

A fim de se obter boa repetitividade dos resultados, adota-se
um procedimento padrdo para a preparacdo do experimento. Este
procedimento envolve varias etapas, entre elas o definicdo dos
pardmetros eletronicos da sonda, calibragdo, criagdo da grade de
pontos de medigdo, defini¢do da taxa de aquisi¢do e monitoramento
das condicGes de teste.
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Figura 3.7.: Geometria e dimensoes dos bocais SMCO000 (liso) e SMC006
(serrilhado).

3.5.1 Preparacao do anemémetro no Stream Ware

A etapa inicial para a preparacdo do experimento consiste em
definir os parametros relevantes para a operacdo do anemometro.
Isto envolve trés etapas: a defini¢do da taxa de sobreaquecimento,
o teste de onda quadrada e a defini¢do da frequéncia de corte do
filtro passa-baixa. A taxa de sobreaquecimento é o parametro que
controla a temperatura de operacao da sonda e é definida como [20]

Ry — Ro
R 64
onde Ry, é a resisténcia do sensor a temperatura de operagdo, e Ry
a resisténcia do sensor a uma temperatura ambiente de referéncia.
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Bruun [70] recomenda um valor de 0.8 para a taxa de sobreaqueci-
mento. Desta forma, a temperatura do fio serd elevada o suficiente
para diminuir sua sensibilidade a variacdes de temperatura, mas
baixa o suficiente para evitar oxidacdo do fio. Para evitar
influéncia da variacdo da temperatura ambiente nas medigdes, o
sobreaquecimento é calculado antes da calibragdo e antes de cada
teste, tendo como base a temperatura ambiente medida com um
termopar. Desta forma, a mesma taxa de sobreaquecimento é
utilizada em todas as medigdes.

O teste de onda quadrado serve para fazer um balanceamento
dinadmico da ponte de Wheatstone. Através dele é possivel otimizar
a largura da banda de frequéncias medidas pelo anemdmetro e
garantir que o circuito opera de forma estdvel e com uma banda
larga o suficiente para um escoamento especifico. O sensor é entdo
exposto a maior velocidade de testes em que ele ird operar e uma
onda quadrada é aplicada ao topo da ponte. Para que a operagdo do
circuito seja satisfatéria, o padrao de resposta do anemometro deve
ter menos de 15% de undershoot (Figura 3.8). Para isso, regula-se o
ganho e o filtro do amplificador até que a condigdo desejada seja
atendida.

h
097 h

2t

omﬁ

Figura 3.8.: Teste de onda quadrado correto. 1 é a amplitude da onda e
At é o tempo que o circuito leva para que a amplitude atinja 3% do valor
maximo. Retirado de [20].

Em seguida, define-se a frequéncia de corte do filtro passa-baixa.
O Stream Ware possui cinco frequéncias de corte: 1 kHz, 10 kHz,
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30 kHz, 100 kHz e 300 kHz. A aplicacdo do filtro é importante
para evitar erros de aliasing quando se esta interessado em medir
o0 espectro de energia no escoamento. No entanto, para a obtengao
de varidveis estatisticas de baixa ordem, em que a frequéncia de
aquisicdo é baixa, este filtro ndo foi utilizado.

Em seguida, realiza-se a calibragdo da sonda. A calibragdo
estabelece uma relacdo entre a saida em tensdo do anemodmetro
e a velocidade. Esse procedimento é realizado expondo a sonda
a velocidades conhecidas, e armazenando-se as tensdes. Apods
varrer a faixa de velocidades desejadas, ajusta-se os pontos a uma
curva. As curvas mais utilizadas na literatura sdo a Lei de King,
polindmios de alta ordem ou splines [70]. Neste trabalho, o optou-
se pelo ajuste através de um polindmio de 4* ordem. Conforme
discutido por Bruun [70], polindmios de 4* ordem apresentam
uma precisdao da ordem de 0,15%, compardvel com a precisdo
da Lei de King porém um pouco mais elevada que a precisdo
do ajuste por spline (da ordem de 0,6%). Contudo, o ajuste por
polindmio é consideravelmente mais simples e demanda menos
esforco computacional. As calibracdes foram feitas através do
calibrador automético StreamLine Pro (Figura 3.9), que também
possui interface com o programa Stream Ware. A velocidade de
saida é controlada por um sistema interno de valvulas reguladoras
de pressao.

Orificio Calibrado

|f50nda
TU
Pam To
u Po
AP Entrada
\J de Ar

Figura 3.9.: Sistema de calibragao Dantec. Adaptado de [21].
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Para os experimentos realizados neste trabalho, as sondas foram
calibradas na faixa de 5 m/s - 250 m/s com 100 pontos distribuidos
logaritmicamente. A Figura 3.10 mostra o exemplo de uma curva
de calibragao calculada pelo Stream Ware. E possivel ver também a
andlise do erro obtido para cada ponto.

Error Analysis 55P11 [Frame 1: Module 1] n

E Error (%) E

10 20 30 40 0 10 20 30 40 50
Enors Coefficients
Sensor: 1 2 Power Law Curve Fit Setup...
Current point 1 = A=1452195
B=1.018823
Voltage at curent point = 1573 n=0423637
Measured velocity = 1.009 m/s
Calculated velocity = 1.009 m/s
Error at current point = 00010 % Copy Coefficients

No reference temperature specified. Temperature Apply temperat
correction disabled.

@ Temperature Correction
0K Cancel

Figura 3.10.: Exemplo de curva de calibracdo. Reproduzido de [21].

Para a sonda de duas componentes 55P61 é necessario realizar
uma calibragdo direcional para o calculo dos coeficientes de sensi-
bilidade, que sdo usados para decompor as velocidades calibradas
nas componentes de velocidade no sistema de coordenadas do
sensor. A calibracdo direcional é realizada variando-se o &ngulo do
eixo da sonda em relagdo ao jato de saida do calibrador. No presente
trabalho, a sonda 55P61 foi calibrada de -40°a 40°com incrementos
de 10°. A leitura de velocidade em cada angulo gera um par de
coeficientes de calibragdo, um para cada fio da sonda. O coeficiente
utilizado nas medig¢des foi a média dos coeficientes obtidos em cada
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angulo calibrado.

O préximo passo na preparagdo do experimento é a defini¢do
da frequéncia de aquisicdo e do ntiimero de amostras por ponto.
Estas duas informagdes juntas determinam o tempo de medicao
em cada ponto. E importante usar um intervalo de tempo
longo o suficiente para que o escoamento seja condiderado
estatisticamente estaciondrio. Para tanto, realizou-se uma anélise
de sensibilidade da frequéncia de aquisicdo e do tempo de medigdo
em vdrias posigdes do jato, para a determinacdo da taxa de
aquisi¢do necessdria em cada regido do jato e do tempo minimo de
medicdo necessario para se medir um escoamento estatisticamente
estaciondrio. Para a determinagdo destes pardmetros, foram
medidas a velocidade média e a flutuagdo de velocidade axial. O
Apéndice B mostra algumas curvas desta analise de sensibilidade
para diferentes posi¢des axiais do jato. Os testes foram realizados
na camada de mistura. Observou-se que, no geral, os tempos
necessarios a estabilizacdo das velocidades e flutuagdes foram
inferiores a 5 s e que este tempo tende a diminuir quando a
frequéncia de aquisigdo é aumentada.

O dltimo passo na preparacdo do experimento no Stream Ware
é a inser¢do da grade de pontos para o deslocamento da travessa.
E possivel controlar o incremento espacial, a velocidade de
deslocamento da travessa e o tempo de estabilizagdo antes de iniciar
a medicdo em cada ponto.

3.5.2 Controle das condi¢des de teste

O controle das condi¢des de teste é feito através de uma rotina
desenvolvida no programa Labview. Antes de iniciar o teste, insere-
se a a faixa de ntimero de Mach em que se deseja realizar o
experimento. Em seguida controla-se a vazdo através da valvula de
agulha de forma a deixar o escoamento dentro da faixa estabelecida.
Ap06s assegurar que o escoamento estd dentro das condig¢oes de teste
durante uma certa faixa de tempo, dava-se inicio ao experimento e
monitoravam-se a velocidade e o nimero de Mach. Como os bocais
possuem didmetros efetivos ligeiramente diferentes (12.3 mm para
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0 SMCO000 e 11.3 mm para o SMC006), era importante garantir que
os testes feitos sempre estivessem na mesma condi¢do de nimero de
Mach, o que era garantido através dos valores de pressdo na caimara
de expansao e numero de Mach do jato.
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Figura 3.11.: Interface do programa de controle e monitoramento do
escoamento.

A Figura 3.11 mostra a interface do programa em Labview
utilizado para controle e monitoramento do escoamento. A
aquisicdo de dados necessdria para a realizacdo dos experimentos
envolveu a intrumentacdo da bancada e o sinal de saida do
anemOmetro. Ambas foram adquiridas através de equipamentos
da National Instruments. A Figura 3.12 mostra um esquema da
montagem do sistema de aquisicéo.

3.6 Andlise de incertezas

As incertezas dos resultados obtidos com o anemdmetro de fio-
quente sdo combinagdes das incertezas relacionadas as tensoes
registradas e convertidas em velocidade e as incertezas da anélise
estatistica da série de velocidades medidas [20]. O fabricante das
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Controlador

Travessa Bloco Conector — Chassis -
W BNC 2120 Dantec

Stream Ware

Computador: =l Placa PCl 6259
Chassis SCXI C Bloco Conector C Termopar:
1000 o SCXI1303 L Sensor de Pressao

Figura 3.12.: Esquema da montagem do sistema de aquisigéo.

sondas utilizadas neste trabalho afirma que o equipamento possui
baixa deriva, baixo ruido de sinal e boa repetitividade. Desta forma,
estes fatores ndo afetam significativamente as incertezas. A seguir
estdo descritos os fatores que devem ser levados em consideragdo
para o calculo de incertezas segundo Jorgensen [20].

3.6.1 Calibracdao do equipamento

A calibragdo constitui uma das principais fontes de incerteza.
O erro ¢é estocastico e segue uma distribuicdo normal, em que a
incerteza padrao relativa pode ser expressa como

u(ucul) = :I:acal(o/o) + bcal(m/s) (35)

Se a calibragéao tiver sido executada com um calibrador dedicado,
0 que é o caso no presente trabalho, o fabricante recomenda um
valor de 1%, e b.;; = £0,02m/s.

O processo de ajuste de curvas também é uma fonte de erros
estocasticos, e também segue uma distribuicdo normal. Para esta
fonte de incerteza, é recomendado um valor U(Uyjyste) = £1%.

3.6.2 Placa de conversao digital

A incerteza relativa da resolugdo da placa digital é estocastica e
assume distribui¢do quadrada, podendo ser expressa por:
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1 1EspdU

U(Upes) = ﬁﬁ o IE

(3.6)

onde E4p € a faixa de entrada da placa, n é a resolucdo em bits, U
é a velocidade e %—g é o coeficiente angular da curva de calibragdo
inversa. No caso do equipamento utilizado neste trabalho, E4xp =

10V, en = 16.

3.6.3 Variacdes de temperatura

Variagoes de temperatura entre a calibracdo e o experimento
introduzem erros sistematicos. Se uma correcdo ndo for aplicada,
variagoes de temperatura podem resultar em mudancas na taxa de
sobreaquecimento e contribuem com uma incerteza estocastica com
distribui¢do retangular que é dada por:

05
U(Usemp) = \/%Em,l—n, (‘2U0-5 - 1) (3.7)
onde T, é a temperatura do sensor e Ty a temperatura ambiente de
referéncia. As contantes A e B sdo estimadas com base na Lei de
King, e pode ser assumir os valores A=1,396, B=0,895.

Variagoes na temperatura podem levar a variagdes de densidade,
o que produz uma incerteza que é dada pela seguinte expressao:

_ 1 AT
T /3273

No caso do presente trabalho, a variagdo maxima de temperatura
ocorrida durante os testes foi de 1°C devido aos ciclos de operagao
do sistema de condicionamento de ar da sala do experimento.

u(U,r) (3.8)

3.6.4 Variac¢des na pressao ambiente

Variagdes na pressdo ambiente também alteram a densidade e a
velocidade calculada. Isto introduz uma incerteza estocastica com
distribuigdo retangular, dada pela seguinte expressao:
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1 (B
u(up,p)_ﬁ<1 P0+AP) (3.9)

Durante os experimentos realizados na execucdo deste trabalho,
observou-se uma variagdo de 0,00018 bar na pressao atmosférica no
ambiente do jato.

3.6.5 Alinhamento do sensor

O alinhamento do sensor a componente principal de velocidade
também é um fator de incerteza, que é de natureza estocastica e
segue uma distribuicdo quadrada que pode ser expressa como:

U(Uyi) = \/1:?(1 — cosf) (3.10)

em que 6 é o dngulo de alinhamento do sensor a componente
principal de velocidade.

Esta relagdo é vélida para a sonda de uma 55P11, de uma com-
ponente. O sistema de posicionamento com mesas micrométricas
utilizado no presente trabalho permitiu um alinhamento do sensor
com uma precisdo de £1°. Isto forneceu uma incerteza de 0,3% na
camada cisalhante, . Para a sonda de duas componentes, a incerteza
do angulo do escoamento em relagdo a sonda é mais significativa,
pois os coeficientes de sensibilidade sdo dependentes deste angulo.

3.6.6 Incerteza expandida

As incertezas de cada um dos fatores descritos anteriormente
podem ser combinadas para o calculo da incerteza expandida, Ueyp.
Assumindo-se que os erros aleatérios possuem uma distribuicao
normal, nimero de graus de liberdade infinito e tomando-se um
intervalo de 95% de confianga, obtém-se um valor de t de student
igual a 2 [71]. A incerteza expandida é dada entdo por:

Uerp = 24/ Y12 (3.11)
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onde u; é a incerteza relativa do fator i.
A Tabela 3.1 resume as principais fontes de incertezas associadas
a medi¢do com anemometro de fio-quente.

Tabela 3.1.: Erros e fontes de incertezas associadas a medi¢des com
anemoOmetro de fio quente.

‘ Fonte de Incerteza ‘ Varidveis de Entrada ‘ Valor Tipico t de student ‘
‘ Calibrador ‘ a(%) b (m/s) ‘ a=+1%b = 0,02 ‘ 2 ‘
‘ Ajusta de Curvas ‘ Alyjyste ‘ 0,5% ‘ 2 ‘
\ Resolugdo A/D \ Eap,n, 3% | Eap=10Va=16| V3 |
‘ Variagoes de Temperatura (1) ‘ AT ‘ 1°C ‘ V3 ‘
‘ Variacdes de Temperatura (2) ‘ AT ‘ 1°C ‘ V3 ‘
‘ Variagdes de Pressdo ‘ AP ‘ 0,00018 bar ‘ V3 ‘
‘ Posicionamento do Sensor ‘ 0 ‘ 1° ‘ V3 ‘

As fontes de incerteza devido a variagdes de temperatura
assinaladas como (1) e (2) correspondem as incertezas calculadas
através das equacgdes 3.7 e 3.8, respectivamente.

Além das incertezas listadas anteriormente, as oscilagdes de
vazdo devido ao regime de operacdo do compressor provocaram
uma incerteza de +1 m/s na velocidade de saida do jato.

A incerteza expandida foi calculada para algumas posi¢des do
jato, na linha de centro e no centro da camada cisalhante (posicao
n = 0). Os dois fatores que mais contribuem para a incerteza
de medigdo sdao o erro de calibracdo e o erro na tensao de saida
do anemoOmetro devido a varia¢des de temperatura. A Tabela
3.2 mostra os valores de incerteza expandida da sonda 55P11
calculados para estas posigdes.

Tabela 3.2.: Incertezas expandidas calculadas na linha de centro e
na camada cisalhante do jato para a sonda 55P11.

|  Posigdo Axial x/D=0,5|x/D=2]x/D=6|x/D=10| x/D=12 | x/D =16 |
| Linhadecentro | 24% | 24% | 25% |27% | 2,8% | 3% |
| Camada Cisalhante | 3,1% | 32% | 34% |34% | 3,8% | 4,4% |
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Observa-se que, de forma geral, as medi¢des na camada
cisalhante apresentam uma incerteza maior que as medigdes
realizadas na linha de centro devido aos menores valores de
velocidade medidos nesta regido do jato, e que as incertezas tendem
a aumentar em posicdes mais afastadas do bocal.

A Tabela 3.3 mostra os valores de incerteza expandida da
componente U de velocidade medida pela sonda 55P61.

Tabela 3.3.: Incertezas expandidas calculadas na linha de centro e
na camada cisalhante do jato para a sonda 55P61.

Posigdo Axial | x/D=05|x/D=2|x/D=6|x/D=10|x/D=12| x/D=16|
| Linhadecentro | 24% | 25% | 26% |27% | 2,7% | 31% |
| Camada Cisalhante | 3,0% | 30% | 32% |32% | 3,5% | 3,9% |

As incertezas seguiram as mesmas tendéncias observadas para a
sonda 55P11. Para a componente V de velocidade, a Dantec ndo
fornece relagdes para o calculo das incertezas baseadas nas cali-
bragdo ou nas condigdes de temperatura e pressdo atomosfperica
do ambiente. Bruun [70] afirma que a principal fonte de incerteza
para este modelo de sonda € relativa a variacdo do coeficiente de
sensibilidade com o dngulo entre o escoamento e a sonda. Erros
no angulo de alinhamento foram produzidos propositalmente para
avaliar o erro em relagdo a uma velocidade de referéncia. Para um
desvio angular de 1°, obteve-se um erro de 4,4% em U e 6,3% em
V em uma medicédo realizada no centro da camada cisalhante em
x/D=16.



4 Resultados

Este capitulo apresenta os resultados da andlise do campo de
escoamento de um jato turbulento a Ma = 0.4. Primeiramente, sdo
feitas consideragoes acerca das condigdes iniciais do jato, sobretudo
da natureza da camada limite. Em seguida, realiza-se a validagao
da bancada experimental. Analisa-se a escalabilidade do campo de
velocidade com as varidveis de similaridade descritas no Capitulo
2 e comparam-se os resultados com dados obtidos na literatura.

Posteriormente, compara-se os campos de escoamento dos
jatos provenientes dos bocais SMC000 e SMC006. Inicialmente
apresenta-se o campo de velocidades medido em um plano
paralelo ao eixo do jato, e discute-se as mudangas provocadas no
campo de velocidade média, intensidade turbulenta axial (u’/ U)),
intensidade turbulenta radial (v'/Uj) e a componente v das
tensdes de Reynolds. Em seguida, analisa-se quantitativamente
as mudangas provocadas pelo chevron em alguns perfis radiais
ao longo do jato. Posteriormente, analisam-se espectros de
Densidade de Poténcia Espectral (PSD) em algumas posi¢des na
regido de desenvolvimento do jato. Pode-se entdo tragar algumas
consideragdes a respeito de estruturas coerentes presentes no
jato e como o desenvolvimento destas estruturas é afetado pelo
chevron. Para a apresentacdo dos resultados utilizou-se um sistema
cartesiano. Nele, a coordenada alinhada com o eixo do jato é
referida como coordenada axial e a coordenada perpendicular ao
eixo do jato como coordenada radial.

91
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4.1 Condig¢des Iniciais

A natureza da camada limite na saida o jato é fundamental para
o desenvolvimento do mesmo e para as caracteristicas do campo
actstico gerado. Experimentos em escala de laboratério geralmente
tém uma camada limite laminar na saida do jato, enquanto jatos em
escala industrial tém camadas-limite completamente turbulentas.
Logo, para fazer analogias coerentes com jatos em escala total,
é preciso garantir que a camada limite do jato seja turbulenta.
Segundo Bogey e Marsden [34], uma camada limite laminar
produz um pico de intensidade turbulenta préximo ao bocal,
enquanto no caso turbulento hd um aumento monoténico. O jato
também se desenvolve mais rdpido no caso laminar, levando a um
encurtamento do ntcleo potencial e a uma taxa de decaimento
da velocidade mais elevada na linha de centro [34]. Jatos
inicialmente laminares também produzem mais ruido do que
jatos completamente turbulentos, inclusive com componente tonal,
devido ao emparelhamento de vortices na regido inicial [18].
Viswanathan [72] sugeriu um limiar de Re > 4 x 10° acima
do qual o desenvolvimento do jato e o campo actistico seriam
independentes de Re. No entanto, Zaman et al. [58] sugere que o
campo actstico é também sensivel a razdo de contragdo do bocal,
mesmo que a camada limite seja completamente turbulenta.

No caso do presente trabalho, foi preciso forgar a camada limite
a condicdo de turbuléncia, devido ao baixo niimero de Reynolds
do jato (Re = 1,5 x 10° para Ma = 0,4) em comparagio com 0s
jatos dos estudos encontrados na literatura, que geralmente tém
Re > 5 x 10°. Para tanto, utilizou-se uma fita de um material
abrasivo de 8 mm de largura fixada dentro do bocal a uma distancia
de 1 didametro a montante do bocal. O material abrasivo é o 6xido
de aluminio com granulacdo P80, que corresponde a graos com
didmetro de 201 um e uma densidade de 80 grdos por centimetro
quadrado.

A Figura 4.1 mostra o perfil de camada limite obtido na saida do
bocal SMC00 quando a transigdo é forgada. O perfil é comparado
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com os perfis de Blasius [68] e da Lei de Poténcia para uma placa
plana. O perfil de Blasius corresponde a uma camada limite laminar
e a Lei de Poténcia para uma camada limite turbulenta.
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Figura 4.1.: Perfil de camada limite na saida do bocal SMCO000
comparado com o perfil de Blasius e a Lei de Poténcia.

Segundo Cavalieri et al. [12], a Lei de Poténcia, dada por

U y\17
oo = (5)" (4.1)
fornece uma boa aproximacao para o perfil de velocidade na sdida
do jato.

Na Figura 4.1, h representa a distancia medida a partir da linha
do labio do jato, D é o didmetro do jato e U; € a velocidade média
de saida do jato, medida na linha de centro. No caso do presente
trabalho, ndo foi possivel medir o perfil de camada limite na saida
do jato sem danificar a sonda devido ao contato com o bocal. Os
perfis foram medidos a uma distancia de 0,225 mm a jusante. Logo,
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o perfil apresentado é na verdade da camada de mistura na saida do
jato. Isto é uma possivel explicacdo para a discrepancia observada
entre o perfil de camada limite experimental e o perfil da Lei de
Poténcia.

O Fator de Forma é um parametro utilizado na definicdo da
natureza da camada limite. Ele é definido como a razdo entre a
espessura de deslocamento, dada por

5 = /0 ” (1 . "(3/)‘1(3/)) dy, 4.2)

Poug

e a espessura de quantidade de movimento, dada por

5 — /0"" p(z();(y) (1 B U(y)> day. 43)

0 Up

onde py e up sdo a densidade e a velocidade de corrente livre,
respectivamente.

Para o caso da placa plana, atribui-se um valor de 2,59 para o
Fator de Forma do perfil de Blasius e de 1,4 para uma camada limite
turbulenta [34]. No entanto, Bridges e Wernet [8] argumentam
que jatos com Fatores de Forma inferiores a 1.8 j4 podem ser
considerados turbulentos. Para o bocal SMC000, assumindo-se
escoamento incompressivel, obteve-se um Fator de Forma de 1,58.

A Tabela 4.1 mostra os valores da espessura da camada
limite, espessura de quantidade de movimento e espessura de
deslocamento para o jato com camada limite forgada.

Tabela 4.1.: Valores da espessura da camada limite, espessura de
quantidade de movimento e espessura de deslocamento para o
jato com camada limite forcada

S(mm) | 6/D | 6o (mm) | 6/D | 6* (mm) | 6*/D
1,772 0,14 | 0,129 0,0105 | 0,204 0,0166

Os perfis de velocidade e intensidade turbulenta medidos a 0.225
mm do bocal para camadas limite forcadas e ndo-for¢adas sdo
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mostrados nas Figuras 4.2a e 4.2b, respectivamente.

O eixo das abscissas representa a distdncia ao ldbio do jato,
normalizada pelo didmetro. Observa-se que o ponto de inflexdo
dos dois perfis de velocidade ocorrem em posi¢des diferentes.

1.2 —— 1T

[ =T Camada Limite Turbulenta] 025 it Tarbulental

i — — = - - Camada Limite Laminar 1 - — e — — Camada Limite Laminar A

r ] r ? 1

[ ] 0.2 fb 1

0.8 F 1 i a‘)“ 1

— | ] ¢ 1

=5 f ] 0151 o 7

=06 1 y @ 4

S5 1 2 - 1

L J > - ! _

L — R, o ]

02| 1 0.05f .

L. B P AR AT B L . ]
87501 005 0 005 01 015 02 815 0% 0 005 01 015 0.2

h/D
(a) Perfis de velocidade (b) Perfil de intensidade

turbulenta axial

Figura 4.2.: Perfis de velocidade média e intensidade turbulenta
na saida do jato para camadas-limite for¢ada e nao-forgada.

O ponto de inflexdo do perfil de velocidade para o caso nao
forcado ocorre em uma posi¢do mais préxima ao centro do jato,
enquanto o jato com camada limite forcada apresenta o ponto de
inflexdo na linha do ldbio do bocal. Isto ocorre devido a geometria
convergente do bocal. Assim, no caso laminar, o escoamento
ndo sofre espalhamento na saida, e acompanha o angulo de
convergéncia do bocal até o ponto onde sofrerd transicdo para
turbuléncia. O mesmo comportamento é observado para os perfis
de intensidade turbulenta. O pico de intensidade para o caso
ndo for¢ado ocorreu na linha do 14bio, enquanto para o caso nao-
forcado ele ocorreu dentro do jato. Um indicativo de que a camada
limite ndo-forcada é laminar é o pico de intensidade turbulenta
observado de 22%. Para o jato com camada limite for¢ada, o pico de
intensidade turbulenta observado foi de 14%, coerente com um jato
plenamento turbulento em desenvolvimento. Conforme afirmado
por Bogey e Marsden [34], este pico é tipico de camadas limites
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laminares, e indica emparelhamento de vortices e transi¢do para
turbuléncia.

A Figura 4.1 mostra a comparagdo do perfil de velocidade e
intensidade turbulenta axial na linha de centro dos dois jatos. E
possivel observar na Figura 4.3a que o jato com camada limite néo-
forcada apresenta um niicleo potencial menor e um decaimento
significativamente mais acentuado da velocidade na linha de
centro. Na Figura 4.3b nota-se que o pico de intensidade turbulenta
foi de 13.5% para o jato com camada limite forcada e 13% para
0 jato com camada limite ndo-forgada. Os perfis de intensidade
turbulenta apresentam desenvolvimentos similares. Contudo, o
jato nao-forcado apresentou valores mais elevados de x/D=2 até
x/D=6, aproximadamente.
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Figura 4.3.: Perfis de velocidade média e intensidade turbulenta na
linha de centro do jato para camadas-limite for¢ada e ndo-forgada.

A natureza da camada-limite também afeta a escalabilidade do
jato na regido de desenvolvimento, onde o jato ainda pode apresen-
tar dependéncia do ndmero de Reynolds se for inicialmente laminar
[6]. A Figura 4.4 mostra perfis de intensidade turbulenta axial
medidos em quatro posi¢des axiais na regido de desenvolvimento
em funcao da variavel de similaridade 7, definida pela equagédo 2.4.
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Figura 4.4.: Perfis de intensidade turbulenta para o jato com camada
limite ndo forgada..

Nota-se que os perfis ndo colapsam de forma satisfatéria, e
que ha significativa divergéncia entre os picos de intensidade
turbulenta nas quatro posigdes axiais mostradas. Isto indica um
desenvolvimento diferente daquele descrito na literatura para jatos
inicialmente turbulentos. A intensidade turbulenta atingiu um pico
de 15,5% em x/D=4. Os perfis de intensidade turbulenta para o jato
com camada-limite forcada serdo mostrados na sec¢do 4.2, que trata
da validacdo da bancada. Para este caso, a intensidade turbulenta
apresentou um pico de 17% na camada cisalhante.

Através da andlise do desenvolvimento do jato para as duas
condigdes iniciais testadas, conclui-se que a camada limite forgada é
de natureza turbulenta e, portanto, é possivel realizar comparagdes
com dados da literatura obtidos para Reynolds mais elevados.
Entdo, optou-se por realizar os experimentos de validacdo da
bancada e de comparagdo entre os escoamentos gerados pelos
bocais SMCO000 e SMCO006 para esta condicdo inicial.
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4.2 Validacao da Bancada

Inicialmente, verificou-se a escalabilidade do jato na regido de
desenvolvimento e na regido plenamente desenvolvida do jato.
Conforme descrito no Capitulo 2, na regido de desenvolvimento,
os perfis radiais de velocidade média e intensidade de turbuléncia
axial colapsam quando a coordenada radial é normalizada pela
varidvel de similaridade #, definida pela equacdo 2.4. As Figuras
4.5a e 4.5b mostram os perfis de velocidade média e intensidade
turbulenta em funcdo de 1 para cinco posigdes axiais na regido de
desenvolvimento do jato.

Observa-se que os perfis colapsam satisfatoriamente nesta
regido, confimando a escalabilidade do jato pela espessura de
cisalhamento é,. Nota-se uma divergéncia apenas no perfil de
intensidade turbulenta em x/D=1, que apresentou uma camada
de mistura menos espessa que nas outras posi¢des axiais e um
nivel de intensidade maximo de 14%, em comparagdo com os 17%
observados para a intensidade de turbuléncia méxima na camada
de mistura.
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Figura 4.5.: Perfis de velocidade média e intensidade turbulenta
axial em fungao de 7.
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Isto esta de acordo com a afirmagdo de Bogey e Marsden [34]
de que a intensidade turbulenta na camada de mistura aumenta
monotonicamente.

Como serd visto a seguir, o colapso das curvas também foi
verificado na regiao plenamente desenvolvida do jato, para quatro
posic¢des axiais a partir de x/D=10.

As Figuras 4.6a e 4.6b mostram os perfis de velocidade média
e intensidade turbulenta axial na regido completamente desenvol-
vida do jato em fungdo da varidvel de similaridade ¢, definida pela
Equacéo 2.6.

Pode-se observar que os perfis de velocidade média nesta regido
também colapsam satisfatoriamente. Os perfis de intensidade
turbulenta apresentaram alguma divergéncia préximo a linha de
centro do jato. Contudo, a partir de { = 1 as curvas apresentam
boa sopreposicao.
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Figura 4.6.: Perfis de velocidade média e intensidade turbulenta
axial em funcéo de ¢.

Bridges e Wernet [8] compararam dados da literatura de perfis
de intensidade turbulenta axial para vérios nimeros de Mach. Os
dados foram obtidos utilizando-se HWA, LDV e PIV. A posicédo axial
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escolhida pelos autores foi x/D=4, que é uma posi¢do comumente
usada para a obtengdo de perfis radiais. Foi observada uma
variacdo de 12% em torno de um pico de 16% de intensidade
turbulenta na camada cisalhante. Dados do bocal SMC000 foram
comparados com os dados de Bridges e Wernet [8] (PIV) e dos
trabalhos de Laurence [37], Morris e Zaman [43], Zaman et al. [73]
(HWA) e Ahuja et al. [74] (LDV). A Figura 4.7 mostra a comparagao
dos perfis de intensidade turbulenta em x/D=4.
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Figura 4.7.: Comparacao de perfis de intensidade turbulenta axial em
x/D=4.

Observa-se que hd uma tendéncia de redugado gradual do pico de
intensidade turbulenta conforme aumenta-se o niimero de Mach.
Os dados de Laurence [37] apresentaram um pico de 17,5% de
intensidade turbulenta para Ma = 0,2, enquanto o presente
trabalho apresentou um pico de 16% para Ma = 0.4 e os dados de
Bridges e Wernet [8] apresentaram um pico de 14,5% para Ma =
0,98. Observa-se que hd também uma tendéncia de redugdo da
espessura da camada cisalhante. Os dados do presente trabalho
apresentaram valores coerentes com a tendéncia observada na
Figura 4.7, e ficaram dentro da faixa de incerteza de 12% relatada
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por Bridges e Wernet [8] para os dados da literatura, com um pico
de intensidade turbulenta de 16%.

A Figura 4.8 mostra a comparacdo do experimento do presente
trabalho com dados dos trabalhos citados acima para a intensidade
turbulenta na linha de centro do jato. A coordenada axial foi
adimensionalizada pelo comprimento do nicleo potencial definido
por Witze [22] e dado por:

Xy _ 4375(pi/ )’
D  1-0.16Ma

(4.4)

onde p; é a densidade do ar na saida do jato, p« a densidade do ar
ambiente e M; o nimero de Mach do jato.
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Figura 4.8.: Comparacao de perfis de intensidade turbulenta axial na
linha de centro do jato.

Na linha de centro néo foi possivel observar a mesma tendéncia
de redugdo do pico de intensidade turbulenta com o aumento
de Ma. No entanto, os dados de Bridges e Wernet [8] para
Ma = 0,98 apresentaram um pico de 11,5% em comparagdo com
os valores acima de 13% observados para jatos com niimeros de
Mach menores. Os dados do presente trabalho mostraram boa
concordancia com os dados de Zaman et al. [73] e Ahuja et al. [74],
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com um pico de intensidade turbulenta de 13,5%. Todavia, dentro
do ntcleo potencial observou-se que os niveis de intensidade
turbulenta foram mais elevados que os dados encontrados na
literatura. Isto pode estar relacionado a efeitos de perturbacdo do
escoamento pelo anemometro. No caso do presente trabalho estes
efeitos tendem a ser mais importantes, pois o didmetro do bocal é de
1/2", quatro vezes menor que os bocais utilizados em [8, 43, 73, 74].
Portanto, é possivel que a sonda perturbe demasiadamente o jato
na regido do nucleo potencial, em que os niveis de intensidade
turbulenta normalmente sdo menores que 4%.

Apesar desta disparidade, o desenvolvimento do perfil de
intensidade turbulenta para x/Xw>0,8 estd de acordo com o
comportamento previsto na literatura para jatos com ntimeros de
Mach préximos ao do presente trabalho. Os picos de intensidade
turbulenta também ficaram dentro dos valores de referéncia citados
em [8]. O desenvolvimento do jato e sua compatibilidade com o
jato candnico foram demonstrados através de sua escalabilidade
na regido de desenvolvimento (Figuras 4.5a e 4.5b) e na regido
completamente desenvolvida (Figuras 4.6a e 4.6b).

4.3 Comparagao entre os bocais SMC000 e SMC006

Esta se¢do tem como objetivo comparar os campos de escoamento
gerados pelos bocais circular e com chevron. As discrepancias entre
os dois escoamentos sdo destacadas e correlacionadas as mudangas
no campo acustico descritas na literatura. Algumas medigdes foram
realizadas com a sonda modelo 55P61, que mede duas componentes
de velocidade. Alguns perfis de velocidade adquiridos para o bocal
SMCO000 com a a sonda de duas componentes foram comparados a
perfis obtidos com a sonda 55P11, que mede apenas a componente
de velocidade paralela ao eixo do jato. A comparagdo dos perfis de
velocidade obtidos com as duas sondas estd mostrada no Apéndice
C. Houve uma discrepancia maxima de 20% no inicio do jato entre
os picos de intensidade turbulenta medidos pelas duas sondas. Esta
discrepancia caiu em posi¢des mais afastadas do bocal. Nesta secéo,
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os campos de escoamento apresentados para os dois jatos foram
medidos com a mesma sonda, modelo 55P61. Portanto, apesar
das diferencas observadas com relagao aos resultados validados na
secdo 4.2, a comparacdo entre os dois escoamentos é vdlida, visto
que foram obtidos com o mesmo sensor, calibrado sob as mesmas
condig¢des experimentais.

4.3.1 Plano Axial

Inicialmente, realizaram-se medi¢des com a sonda 55P61 em um
plano paralelo ao eixo do jato, obtendo-se as componentes axial e
transversal de velocidade (U e V, respectivamente), e a componente
uv do tensor de Reynolds. A grade de pontos utilizada teve um
incremento de 1 mm na diregdo radial e de 0.5D na direcdo axial.
A escolha do incremento foi baseada no tempo demandado para a
execugdo do teste e na representagdo satisfatéria dos gradientes de
velocidade. O plano estendeu-se até x/ D=7 na direcdo longitudinal
e x/D=1,5na diregdo radial. Estes limites foram estabelecidos tendo
como base a regido do jato relevante em termos de producdo de
ruido. Os valores foram interpolados e suavizados entre as posi¢des
medidas para a representagdo dos contornos. A Figura 4.9 mostra
a grade de pontos utilizada na varredura do plano axial.

Para o bocal com chevron, as medi¢oes foram feitas nos planos que
cortam o bocal de pico a pico dos dentes (SMCO006P) e também de
vale a vale (SMC006V), conforme ilustrado na Figura 4.10.
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Figura 4.9.: Matriz de pontos para varredura axial chevron.



Capitulo 4. Resultados 104

Figura 4.10.: Representacdo da nomenclatura de pico e vale do bocal
com chevron.

As Figuras 4.11a - 4.11c mostram os contornos de velocidade
média adimensionalizados pelo valor da velocidade no centro
do jato. Observa-se um estreitamento significativo do ntcleo
potencial no plano que corta o bocal serrilhado de pico a pico
(Figura 4.11b) em comparagdo com o bocal circular (Figura 4.11a).
No plano de vale a vale, mostrado na Figura 4.11c, nota-se um
crescimento rdpido da camada de cisalhamento entre x/D=0,5 e
x/D=2, evidenciando um maior espalhamento do jato na diregao
radial. Uma tendéncia similar foi observada por Callender et al. [16].
Apbs x/D=2, o jato com chevron continua se expandindo, porém a
uma taxa menor.

As Figuras 4.12a - 4.12c mostram os contornos de intensidade
turbulenta axial para os mesmos trés planos citados anteriormente.

Pode-se observar uma redugdo significativa dos niveis de
intensidade turbulenta promovida pelo chevron tanto no plano de
pico a pico quanto no de vale a vale, principalmente a partir
de x/D=3. Contudo, no plano de pico a pico do chevron houve
um aumento da intensidade turbulenta axial do inicio do jato até
x/D=2. Por outro lado,observou-se uma redugao de 10% no valor
méaximo de intensidade turbulenta axial no plano de pico a pico
e uma redugdo de 23% no plano de vale a vale. Os perfis de
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intensidade turbulenta gerados pelo chevron apresentaram valores
nao-nulos em uma faixa mais abrangente na direcao radial.

uryj DT | (W

0102 0304050607 0809 1

(a) SMCO000

r/D

0 Nl | I | 1 | | l | | 1 4
1 2 3 4 5 6 7
x/D

(b) SMCO06P

r/D

(c) SMC006V

Figura 4.11.: Contornos de velocidade média no plano axial
paralelo ao eixo do jato para: (a) o bocal SMCO000; (b) o bocal
SMCO006 de pico a pico; (c) o bocal SMC006 de vale a vale.
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Figura 4.12.: Contornos de intensidade turbulenta axial no plano
axial paralelo ao eixo do jato para: (a) o bocal SMCO000; (b) o bocal
SMCO006 de pico a pico; (c) o bocal SMC006 de vale a vale.

Callender et al. [16] relacionaram esta caracteristica a uma maior
radiagdo sonora em alta frequéncia, que atinge principalmente
observadores posicionados em angulos polares proximos a diregdo
perpendicular ao jato.
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A Figura 4.13 mostra os contornos de intensidade turbulenta
radial para os dois bocais.

Houve um aumento dos niveis de intensidade turbulenta radial
no plano de pico a pico até x/D=4 em comparagdo com o bocal
circular. O valor maximo de intensidade sofreu um aumento de
aproximadamente 26%, passando de 0,139 para 0,189. No plano
de vale a vale, observa-se perfis mais largos, evidenciando também
uma redistribui¢do de quantidade de movimento do jato para
a direcdo radial, consequéncia do maior espalhamento visto na
Figura 4.11.

Este aumento no espalhamento pode ser quantificado através da
espessura da camada cisalhante, definida como a regido do jato
em que 0,1 < U/Uj < 0,9. A Figura 4.14 mostra a espessura
da camada cisalhante obtida para os dois bocais até x/D=6 e
normalizada pelo didmetro do jato.

Observa-se que o valor de ¢ para o plano SMC006P mantém-
se proximo ao valor do bocal SMCO000 até x/D=1, apresentando
valor maior a partir desta posi¢do. Por outro lado, a espessura
da camada cisalhante para o plano SMC006V experimentou um
crescimento acentuado até x/D=1, decorrente da agdo dos pares
de vortices contra-rotativos que passam pelo plano de vale do
bocal (Figura 2.14). A partir desta posi¢do, no entanto, a taxa
de crescimento diminui, devido ao decaimento exponencial da
magnitude de vorticidade axial com a distancia do bocal observado
por Alkislar et al. [17]. Apesar da menor taxa de crescimento, a
espessura neste plano apresentou valores em média 42% maiores
que os do bocal SMCO000.

O decaimento da velocidade média na linha de centro foi medido
para os dois bocais do inicio do jato até x/D=20, e é mostrado
na Figura 4.15. Observa-se que nao houve alteragao significativa
do comprimento do ntcleo potencial provocada pelo chevron,
apenas uma decaimento ligeiramente mais acentuado entre x/D=3
e x/D=8.
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Figura 4.13.: Contornos de intensidade turbulenta radial no plano
axial paralelo ao eixo do jato para: (a) o bocal SMCO000; (b) o bocal
SMC006 de pico a pico; (c) o bocal SMC006 de vale a vale.

Bridges e Brown [15] e Callender et al. [16] relataram redugdes sig-
nificativas no comprimento do ntcleo potencial e um decaimento
mais acelerado da velocidade para o bocal com chevron. Contudo, os
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testes desses autores foram realizados com a condicdo de Ma=0,9,
enquanto os testes do presente trabalho foram realizados a Ma=0,4.
Conclui-se, portanto, que o efeito do chevron sobre o decaimento na
linha de centro seja maior em condi¢des de alto Mach subsonico.

L4
[ _-h ]

I /A/// |
12f LT 7
r o ]

1k ]
F:1 S .
[a) [ / ]
~ | . i
o6k ! / ]
[ y ]

:A/ )/ SMC000 ]
0.4 ~ — o - - SMCO06P T

i —.—-a.—-— SMCO006V ]

02F 7
NN ANETENEE AYRTETETIS EYRYETET ETATETENEN ETRNETEE ST

% 2 3 4 5 7

x/D

Figura 4.14.: Espessura da camada cisalhante ao longo do jato para os
dois bocais.
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Figura 4.15.: Comparagdo do decaimento da velocidade na linha de
centro para os dois bocais.
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4.3.2 Perfis Radiais

Para avaliar de forma mais objetiva as diferengas nos perfis
de velocidade, intensidade turbulenta e da componente tv do
tensor de Reynolds dos dois jatos, perfis radiais foram tracados nas
posic¢des axiais x/D=0,5, x/D=1, x/D=4 e x/D=7. A Figura 4.16
mostra os perfis obtidos em x/D=0.5 normalizados pela velocidade
de saida do jato. E possivel observar na Figura 4.16a que o perfil
de velocidade do jato circular exibe o padrdo top-hat, descrito na
literatura. O perfil de velocidade no plano SMC006P apresentou
um gradiente de velocidade mais acentuado na camada cisalhante,
enquanto o perfil de velocidade do plano SMC006V apresentou
um gradiente mais suave e uma camada cisalhante mais espessa.
Na Figura 4.16b observa-se que o bocal com chevron apresentou
picos mais elevados de intensidade turbulenta axial em ambos os
planos medidos. No plano SMC006P houve um aumento de 6%
no valor maximo e no plano SMC006V um aumento de 31%. O
bocal serrilhado também provocou um aumento na intensidade
turbulenta radial, conforme mostrado na Figura 4.16c. No plano
SMCO006P houve um aumento de 65,7% no valor maximo, enquanto
no plano SMC006V o aumento foi de 50,5%. Observou-se que o
valor maximo de intensidade turbulenta axial e radial ocorreu em
posicdes radiais diferentes para os dois bocais. No plano de pico
o valor méximo foi deslocado para uma posi¢do mais préxima do
bocal, enquanto o contrario ocorreu no plano de vale. Pode-se
observar que no plano de vale os perfis de intensidade turbulenta
ocupam uma extensdo significativamente maior. Na Figura 4.16d
observa-se que o bocal circular apresentou um pico positivo de
maginitude 0,0024 na componente v do tensor de Reynolds em
r/D=0,5, devido a transferéncia de quantidade de movimento em
direcdo a camada cisalhante do jato. O bocal serrilhado, no plano
SMCO006P, apresentou um pico negativo de magnitude 0.022 da
tensdo cisalhante entre r/D=0,3 e r/D=0,45, evidenciando uma
difesdo de quantidade de movimento em dire¢do ao centro do
jato. Isto provocou o estreitamento do ntcleo potencial visto
na Figura 4.11b. No plano SMC006V, houve um pico de tensdo
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cisalhante positivo em r/D=0,5 e outro negativo em r/D=0,75. Esta
alternancia entre picos positivos e negativos provoca difusao de
quantidade de movimento tanto em dire¢do a camada cisalhante
quanto ao centro do jato. Isto é causado pelas acdo dos pares
de vértices contra-rotativos descritos or Alkislar et al. [17] e que
ocorrem nestre plano, induzindo um movimento rotacional do
fluido de forma a aumentar o espalhamento do jato.

Em x/D=1, as tendéncias observadas para as quatro grandezas
se mantém, conforme mostrado na Figura 4.17, com o bocal com
chevron apresentando um valor méximo de intensidade turbulenta
axial 28% maior em relacdo ao do bocal sem chevron, e um valor
maximo de intensidade turbulenta radial 47% maior. Observou-se
também que o bocal com chevron apresentou perfis de intensidade
turbulenta com niveis mais elevados na regido entre r/D=0,5 e
r/D=1.

Na tensdo cisalhante, o bocal circular continuou apresentando
um pico positivo em r/D=0,5, de magnitude 0,007, aproxima-
damente. O bocal serrilhado apresentou um pico negativo de
magnitude 0.0105 no plano de pico. No plano de vale, o pico
positivo presente em x/D=0,5 desapareceu, e a componente uv foi
aproximadamente nula na maior parte do perfil.

A partir de x/D=4, os efeitos do chevron apresentam uma outra
tendéncia. Na Figura 4.18a, nota-se que os niveis de velocidade
do bocal serrilhado tornam-se menores em boa parte da regido
medida. O perfil de velocidade do plano SMCO006V s6 apresentou
valores maiores que os do bocal circular a partir de r/D=0,8.

A intensidade turbulenta axial sofreu uma redugdo no valor
maximo de 18% no plano de pico e 21% no plano de vale. Além
disso, o chevron deslocou o valor médximo para uma posi¢do mais
proxima ao bocal. A intensidade turbulenta radial continua sendo
maior no plano de pico do bocal serrilhado do que no bocal circular.
No plano de vale, no entanto, o valor maximo sofreu uma redugao
de 14% em relacdo ao bocal circular. A posicdo dos picos de
intensidade turbulenta radial também foram defasadas para os dois
bocais.
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Figura 4.16.: Comparagdo dos perfis de velocidade média(a),
intensidade turbulenta axial (b), intensidade turbulenta radial (c),
e componente Tv do tensor de R