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SILVA, M.G. /nvestigacdo da estabilidade aeroelastica de superficies de
sustenta¢do utilizando técnicas de dindmica dos fluidos computacional.
2001. 129f. Tese (Doutorado em Engenharia Mecanica) — Faculdade de
Engenharia, Universidade Estadual Paulista, Guaratingueta.

RESUMO

Um procedimento de resolugdo simultanea das equagdes de escoamento, tanto
em nivel de uma formulagdo Euler quanto de Navier-Stokes, e as equagdes do
movimento estrutural segundo uma aproximagao modal ¢ apresentado para o
calculo da resposta aeroelastica de superficies aerodinamicas. Técnicas
recentes de Dinamica dos Fluidos Computacional sdo usadas para simular o
campo de escoamento aerodindmico, em oposi¢do aos dados experimentais
disponibilizados para coeficientes de pressdo em regime estacionario € ndo
estacionario. A formulacdo aerodinimica, em sua forma mais complexa, ¢
baseada na aproximagdo das equagdes de Navier-Stokes com média de Favre,
nas quais o efeito de mistura adicional devido a turbuléncia ¢ simulado a partir
do modelo algébrico de turbuléncia de duas camadas devido a Baldwin &
Lomax. A solug¢io do campo de escoamento em configuragdes

geometricamente complexas ¢ buscada no contexto de malhas estruturadas

multibloco. E permitido o uso de malhas sobrepostas e a informagdo do campo

de escoamento ¢ transmitido a partir de uma malha para outra através de
interpolagdes na regido de sobreposi¢do. Todas as malhas utilizadas no
presente trabalho foram geradas pela técnica algébrica de superficies miltiplas
para geracdo de malhas, devido a Fletcher, implementada em um contexto
mais geral. Através do rastreamento do crescimento ou decaimento das
oscilagdes, a estabilidade aeroelastica de uma dada configuragado € averiguada.
O método ¢ descrito em detalhes, e sdo apresentados resultados que indicam

sua validagdo e aplicagdo. Os resultados numéricos demonstram que o
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presente algoritmo € estavel, preciso e tem potencial para ser uma ferramenta

eficiente no calculo aeroelastico de configuragdes complexas.

PALAVRAS-CHAVE: Algoritmo multibloco, aerodinamica computacional,

métodos numéricos aplicados, configuragdes complexas, aeroelasticidade.
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SILVA, M.G. /nvestigation of the aeroelastic stability of the lift surfaces
using computational fluid dynamics techniques. 2001. 129f. Tese (Doutorado
em Engenhania Mecanica) — Faculdade de Engenhana, Universidade Estadual
Paulista, Guaratingueta.

ABSTRACT

A procedure to solve simultaneounsly the Euler/Navier-Stokes flow equations
and modal structural equations of motion is presented for computing
aeroelastic responses of aerodynamics surfaces. Recent computational fluid
dynamics techniques are used to simulate the aerodynamic flowfields, as
opposed to experimental data for the steady and unsteady aerodynamic
pressures. The aerodynamic formulation, in its most complex form, is based
on the Favre-averaged Navier-Stokes equations, where the account for
turbulent mixing is done by the two-layer Baldwin and Lomax algebraic eddy
viscosity model. The solution of flowfields in geometrically complex
configurations is addressed in the context of structured multiblock grids. The

component grids are allowed to overlap and flowfield information is

transmitted from one grid to another through of interpolation in the overlapped

region. The meshes used in the present work were all generated by the
multisurface algebraic grid generation technique in a fairly general code. By
tracing the growth or decay of a perturbed oscillation, the aeroelastic stability
of a given configuration can be ascertained. The method is described in detail,
and results that indicate its validation and application are presented.
Numerical results show that the present algorithm is stable, accurate and has
potential to be effective in computing the aeroelastic response of complex

configurations.

KEYWORDS: Multiblock algonthms, computational aerodynamics, applied

numerical methods, complex configurations, aeroelasticity.
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Dire¢do normal

Pressao

Numero de Prandtl

Ponto do contorno de sobreposi¢do “c”, localizado no
bloco “b”

Ponto de coordenadas indiciais “i” e “k”, localizado
no bloco “b”

Fluxo de calor

Pressdo dinamica do escoamento livre

Coordenada generalizada relativa ao modo “i” de
vibragdo

Vetor de variaveis conservadas

Vetor forga generalizada (formulagdo estrutural)

Fator de dissipagdo de Rayleight

pu,L
—=.)

Numero de Reynolds (

Tempo
Temperatura

Energia cinética do sistema mecanico
Energia potencial do sistema mecanico

Componentes cartesianas de velocidade
Componentes contravariantes de velocidade

Sistema cartesiano de coordenadas
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Letras Gregas e Simbolos Especiais

a

B1sBysB,

5

6

Angulo de ataque

Expressdes que contém o0s termos viscosos na equagao
da energia

Relagdo entre os calores especificos.

Operador de diferengas centrais

Operador de diferengas de ponto meio

Parametros do modelo de dissipagdo artificial

Angulo de Mach

Viscosidade
Sensor de pressdo utilizado no modelo de dissipagado

Coeficiente de Poisson

Vanavel de Stokes (- % u)
i

Sistema generalizado de coordenadas

Coeficiente de amortecimento estrutural

Componente do tensor de tensdes viscosas

Massa especifica

Vorticidade local

Freqiiéncia natural associada ao modelo estrutural

Matriz de autovetores do sistema mecanico
Dinamica dos Fluidos Computacional
Numero de Courant

Instituto de Atividades Espaciais
Bidimensional

Tridimensional
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Sobrescritos e Subscritos

—  Condigdo de escoamento livre

Laminar

Turbulento
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CAPITULO 1
INTRODUCAO

1.1 Definicao do Problema

A Aeroelasticidade ¢ definida como sendo a ciéncia que estuda a interagio
mutua entre as for¢as aerodinamicas, elasticas e de inércia (DOWELL ef al.,
1980). A Figura 1.1 ilustra estes trés tipos de forgas. Verifica-se que a
interagdo entre duas destas forgas originam problemas distintos tais como
aqueles associados as vibragdes mecanicas, envolvendo as forgas elasticas e de
inércia, ou aqueles ligados a estabilidade dinamica de veiculos rigidos, onde
encontram-se presentes as forgas aerodinamicas e de inércia.

No que diz respeito a Aeroelasticidade, pode-se classificar os problemas
por ela estudados em duas categorias distintas: Aeroelasticidade Estatica e
Aeroelasticidade Dinamica. Em ambas as categorias verifica-se a interagdo
entre forgas aerodinamicas e elasticas. A Aeroelasticidade dinamica incorpora
em sua formulagado, além destas forgas, as for¢as de inércia.

Buffeting, divergéncia e flutter sdo exemplos de fenomenos aeroelasticos.
Suas ocorréncias sdo dependentes da geometria da superficie de sustentagdo
em estudo e do regime de voo, sendo bastante caracteristicos na faixa de
velocidades transonicas. Durante o regime de voo transonico, o veiculo é
exposto a variagdes bruscas de pressdo e densidade. Segundo Lyon (1967), as
cargas aerodinamicas induzidas podem ser divididas essencialmente em duas
classes terminalizadas por “inerciais” e “compressiveis”. Como exemplo de
cargas inerciais pode-se citar aquelas decorrentes de escoamentos separados,
flutuagdes de camada limite turbulenta e flutuagdes de pressio de base. A
segunda classe relaciona cargas aerodinamicas induzidas devido a presenca de
ondas de choque oscilantes assim como escoamentos em cavidades. Verifica-
se experimentalmente que tanto o carregamento aerodinamico inercial como o

compressivel sao fungdes da pressdo dinamica verificada em voo.
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Aercelasticdade
Estatica

Figura 1.1 — Interagdo entre forgas e correspondentes problemas

associados.

Dentre os problemas dinamicos estudados, o fendmeno flutter tem exigido

maior ateng¢do dos estudiosos no assunto devido as suas conseqiiéncias quase

sempre desastrosas. [lutter ¢ caracterizado por uma oscilagdo auto-excitavel,
na qual a energia que a mantém ¢ retirada do escoamento, estando
intimamente ligado ao atraso existente entre 0 movimento da estrutura, devido
a sua deformagdo, e as forgas aerodinamicas resultantes deste movimento.

A analise das caracteristicas dindmicas de estruturas encontra-se em um
estagio avangado de desenvolvimento tanto no que diz respeito as técnicas
numéricas quanto aos meétodos experimentais. Pode-se afirmar que,
atualmente, a confiabilidade das previsbes em flutter sdo fortemente
dependentes da determinagdo correta do operador aerodinamico. Desde a
década de 1970, os programas de calculo aerodinimico baseados nas
formulagoes que regem o movimento de meios continuos vem sendo
sistematicamente empregados na analise de configuragdes aeronauticas. Tais
métodos encontraram grande campo de aplicagdo no setor aeronautico devido

a varios fatores sendo que, entre estes, pode-se destacar:

AVA
AVAVEY

3 4 5 6 7 unespwl 12 43 14 15 16 17

18



» Permitem descrever detalhadamente o campo de escoamento e, em
conseqiiéncia, fornecem meios para uma melhor compreensdo dos fenomenos
aerodinamicos;

» Auxiliam no projeto e na otimizagdo de superficies aerodinimicas;

» Facilitam o teste de novos conceitos em projetos;

» Reduzem consideravelmente os custos com ensaios experimentais.

E sabido que os codigos em aerodindmica apresentam um certo nivel de

limitagdo, causado tanto pelas restricdes impostas devido as hipoteses
simplificadoras assumidas no desenvolvimento dos modelos tedricos nos quais
se baseiam, quanto a complexidade da configuragdo geométrica envolvida na
analise. Todavia, por mais severas que sejam estas limitagdes, quase sempre a
representatividade fisica dos resultados obtidos com a aplicagdo dos
programas de CFD permite extrair informagdes uteis que auxiliam o projeto
aerodinamico. A Figura 1.2 estabelece uma representagdo da hierarquia em
termos de complexidade do modelamento tedrico dos codigos de CFD
aplicados a problemas de engenhana (HIRSCH, 1990).

As metodologias de analise adotadas no tratamento dos escoamentos
subsonico e supersonico podem ser baseadas em formulagdes linearizadas.
Tendo em wvista o comportamento ndo linear venficado na faixa das
velocidades transonicas, estas técnicas ndo apresentam resultados satisfatorios.
Segundo Tijdman (1977), a ndo linearidade dos escoamentos transonicos é
caracterizada pela modificagdo significativa das propriedades do escoamento
devido a presenga de ondas de choque sobre a superficie de sustentagdo, cujas
variagdes na posi¢do ¢ intensidade nem sempre estio em fase com o
movimento. O estudo qualitativo realizado por Ashley (1980) realga a
importancia deste fendomeno sobre as caracteristicas de estabilidade

aeroelastica de aerofolios bidimensionais.
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Equagoes completas de
Nawier-Stokes

Equagoes meédias de
Navier-Stokes

L B e e smbozidnidn.,

g Nio Viscoso
Viscoso

Camada Limite Euler

Potencial Completo

Transonico de Pequenas
Perturbacgoes

Potencial Linear

Figura 1.2 — Aproximagdes utilizadas em CFD para o calculo do escoamento

de meios continuos.

AVA
AVAVEY

Icm 1 2 3 4 5 6 7 unespwl 12: 43 14 15 16 17 18



A Figura 1.3 ilustra o comportamento do indice de velocidade de flutter
em fun¢do do nimero de Mach determinado para o caso asa AGARD 445.6
testada em ar (BENNETT e EDWARDS, 1998). O indice de velocidade de

flutter, V¢, fo1 definido de acordo com a expressao:

T (1.1)

c.0;5yH,
sendo Us a velocidade de flutter, c. a corda da raiz da asa, o, a terceira
freqiiéncia modal ¢ p, a razdo de massa. Pode-se observar claramente uma

diminuigdo brusca da velocidade de flutter proximo as velocidades

transonicas. Este fendmeno recebe a denominagdo de tramsonic dip. E

interessante ressaltar que os resultados obtidos a partir de ensaios aplicados a
modelos em tineis de vento nem sempre corroboram com aqueles verificados
nos veiculos reais em voo livre. Este fato é decorrente da dificuldade de se
estabelecer relagdes de similaridade entre o veiculo em escala real e o modelo,
tanto para a dindmica do meio fluido como também para dinimica estrutural
verificada em v6o (BORLAND e RIZZETTA, 1982). Outra dificuldade reside
em se quantificar a influéncia da interferéncia de parede do tinel nos
resultados obtidos em simulagdes de escoamentos transonicos. Neste contexto,
o fenémeno transonic dip demonstra a necessidade de se desenvolver uma
metodologia, relativamente eficiente e precisa, para o calculo das cargas

aerodinamicas ndo estacionarias no regime de voo transonico.
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CFL3D-NS
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Experimentsal
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Indice Velocidade de Flutteg
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; 0.8 09
Numero de Mach

1

Figura 1.3 — O fenoémeno de rransonic dip para asa AGARD 445 .6 testada em
ar (BENNETT e EDWARDS, 1998).

1.2 Estado da Arte

Um numero significativo de autores tem se dedicado ao desenvolvimento
de métodos eficientes para o calculo das cargas aerodinamicas ndo
estacionarias que ocorrem no regime de voo transonico. Alguns exemplos dos
trabalhos desenvolvidos neste sentido podem ser encontrados em Bennet e
Edwards (1998). E interessante notar que a grande maioria dos trabalhos
propostos durante as décadas de 1970 e 1980 utilizam as formulagdes
aerodinamicas baseadas nas equagdes de pequenas perturbagdes ou do
potencial completo. Este fato se deve, principalmente, ao grande custo
computacional exigido pelos modelos aerodindmicos mais complexos como as
equacdes de Euler ou de Navier-Stokes. A partir dos anos 80 maquinas do tipo
estagdes de trabalho atingiram o nivel de desempenho dos supercomputadores
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das décadas anteriores o que possibilitou empreender esfor¢cos maiores no
sentido de se utilizar as formulagGes de Euler e de Navier-Stokes no
desenvolvimento de codigos ndo estacionarios voltados para uso pratico. Neste
periodo destacam-se, entre outros, os trabalhos de Steger; Borland; Rizzetta;
Azevedo; Guruswamy; Obayashi; Chaderjian (1980, 1982, 1988, 1990a,
1990b, 1991, 1992).

De acordo com os avangos obtidos no desenvolvimento dos codigos

numéricos para analise aeroelastica, foram sendo propostas metodologias

diferentes para o calculo do operador aerodinamico. Inicialmente, foi utilizado
o chamado método de linearizagdo temporal (EHLERS, 1974), no qual o

escoamento ndo estacionario € assumido como sendo uma perturbagio
harmonica sobre o escoamento estacionario médio. A equagdo linear resultante
¢ resolvida através de métodos de relaxagdo ou por integragdo temporal das
equagdes que regem o movimento, a uma dada freqiiéncia. A principal
desvantagem deste método esta na incapacidade de capturar o movimento das
ondas de choque, ja que a sua posigdo ¢ completamente definida pela solugdo
de estado estacionario. Este problema foi contornado por Ballhaus e Goorjian
(1977), os quais apresentaram uma metodologia, na qual, a equagdo nio linear
é resolvida por um esquema de marcha no tempo que captura a dindmica do
escoamento. No ano seguinte Ballhaus e Goorjian (1978) apresentam uma
solugdo aeroelastica obtida através do acoplamento das equagdes estruturais e
aerodinamicas por um processo de integragdo simultinea. Seguindo esta
mesma técnica, Borland e Rizzeta (1982) realizaram a analise aeroelastica de
uma asa isolada utilizando a formulagdo modal para as equagdes aeroelasticas.
Os trabalhos supracitados utilizaram a formulagdo transénica de pequenas
perturbagdes no calculo do operador aerodinamico.

Os estudos objetivando o desenvolvimento de controle ativo para a
supressdo do flutter motivaram o interesse da utilizagdo da formulagdo por
variaveis de estado para a modelagem aeroelastica. Batina e Yang (1984,

1985), propuseram um procedimento no qual as forgas aerodinamicas
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generalizadas sdo aproximadas por um polinémio interpolador no dominio da
freqii€ncia. O modelo aeroelastico, terminalizado por modelo de Padé, resulta

em um conjunto de equagdes diferenciais ordinarias, lineares, de primeira

ordem e com coeficientes constantes. Estas equagdes sdo resolvidas no

dominio de Laplace e os autovalores resultantes sdo plotados em um diagrama
do tipo root-locus. A desvantagem verificada no uso de tal metodologia reside
no fato de que esta exige a realizagdo de um calculo aerodinimico para cada
freqiiéncia de interesse. Cunningham; Robinson (1988,1991) desenvolveram
uma metodologia de analise que contornou este tipo de problema. As forgas
aerodindmicas generalizadas sio calculadas indiretamente, para todo o
espectro de freqiiéncias a partir da resposta aerodinimica a um pulso
exponencial no modo estrutural de interesse. Dessa maneira, 0 numero de
calculos computacionais € reduzido ao numero de modos para a analise. Esta
técnica € conhecida na literatura como fungdo de transferéncia de um pulso.
Dentro deste contexto, em nivel nacional, pode-se destacar o trabalho de
Oliveira (1993). Neste, o problema da estabilidade aeroelastica é resolvido
utilizando-se uma formulagdo por vanaveis de estado, aplicada ao modelo
classico de uma segdo tipica (DOWELL et al., 1980). Os termos do operador
aerodindmico sdo determinados através da analise, no dominio da freqiiéncia,
da resposta do sistema a um deslocamento impulsivo no dominio do tempo. O
escoamento € modelado pelas equagdes de Euler em duas dimensdes e
resolvido utilizando-se o método de volumes finitos aplicado em um contexto
de malhas ndo estruturadas.

Todos estes esforgos resultaram na produgdo de varios codigos
computacionais ndo estacionarios de uso pratico, tais como LTRAN2
(BALLHAUS e GOORIJIAN, 1977), CAPTSD (BATINA e YANG, 1984,
1985), XTRAN3S (GURUSWAMY e GOORIJIAN, 1985), CFL3D
(ANDERSON et al., 1986, 1987) e ENSAERO (GURUSWAMY,1990).
Digno de nota, o coédigo CAPTSD foi desenvolvido para resolver o

escoamento ndo estacionario com a aproximagdo da equacdo transonica de
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pequenas perturbagdes. Subseqiientemente uma versdo do codigo CFL3D, o
qual resolve as equagdes de Euler e Navier-Stokes, foi modificado para
permitir calculos aeroelasticos dinamicos. Ambos, CAPTSD e CFL3D, foram
desenvolvidos pela NASA Langley Research Center e constituem hoje
algumas das ferramentas mais utilizadas no estudo de fenomenos aeroelasticos
em superficies de sustentagdo em regime transonico. O trabalho publicado por
Gibbons (1996) descreve uma adaptagdo dos codigos CAPTSD e CFL3D para

a determinagdo do envelope de flutter de uma configuragio tipica de jato

comercial.

1.3 Objetives do Trabalho

O objetivo deste trabalho ¢ propor uma metodologia eficiente para a
analise aeroelastica de superficies sustentadoras tridimensionais utilizando
técnicas modernas de Dinamica dos Fluidos Computacional. Partindo-se de
um codigo em que se utilizava uma formulagdo Euler voltada para o calculo
de escoamentos internos, foi necessario o cumprimento de algumas etapas
para a definigdo deste trabalho. Basicamente estas etapas consistiram nas

seguintes implementagdes:

» Capacidade de calculo de escoamentos externos;
» Formulagao viscosa;

» Modelo de turbuléncia;

» Capacidade multibloco;

» Formulagdo estrutural;

» Acoplamento fluido-estrutura;

» Analise aeroelastica.

Para estes propositos, fez-se uso das idéias desenvolvidas por Azevedo;
Mello; Azevedo (1988, 1994, 1997).
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1.4 Metodologia

De maneira analoga a Mello (1994), o modelo utilizado na definigdo do
operador aerodinamico baseia-se em uma “formulagdo zonal”. Nesta
aproximagio, o campo de escoamento € particionado em duas regides. Para a
regido mais proxima da superficie de sustentagdo utiliza-se a formulagio de
Nawier-Stokes no calculo das propriedades do escoamento. Nas regides mais
distantes, o escoamento ¢ simulado através de uma aproximagdo nao viscosa.
Neste trabalho utilizou-se a formulagdo Euler. As duas regides computacionais

superpoem-se em uma superficie localizada a uma distincia conhecida da

superficie de sustentagdo. O codigo desenvolvido utiliza o modelo algébrico

de turbuléncia de Baldwin e Lomax (1978).

Utilizando a metodologia adotada por Azevedo et al. (1997), o tratamento
de superficies de sustentagio geometricamente complexas é resolvido através
da implementagdo da técnica de malhas de blocos multiplos, desta vez em um
contexto tridimensional. O dominio de calculo ¢ subdividido em regides
geometricamente mais simples facilitando a geragdo de malhas e, desta forma,
consegue-se generalizar sua aplicagdo.

As equagdes representativas do escoamento ndo estacionario s3o
integradas simultaneamente, no dominio do tempo, com as equagdes que
regem 0 movimento da estrutura. O problema estrutural € resolvido através de
analise modal (AZEVEDO, 1988). Por fim, deve-se mencionar que este
trabalho ndo visa resolver um problema especifico. Tem-se na verdade a
atengdo voltada para o desenvolvimento de uma ferramenta computacional
que dé suporte ao tratamento de problemas aeroelasticos de interesse pratico.
Dentro deste enfoque, a metodologia supracitada foi validada através de
comparagdes com solugdes experimentais e ou numéricas de escoamentos em

geometrias conhecidas na literatura.
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1.5 Escopo do Trabalho
O capitulo 2 apresenta a metodologia de calculo do operador

aerodinamico. Sdo definidas as formulagdes tedrica e numérica. Os principais

aspectos do gerador de malhas utilizado também sdo apresentados neste
topico.

No capitulo 3 demonstram-se os principais tipos de condigdes de
contorno.

O capitulo 4 descreve a metodologia de calculo do operador estrutural.
Procede-se também a descri¢do da metodologia utilizada no tratamento de
problemas fluido-estrutura.

No capitulo 5 ¢ mostrada uma sele¢do representativa de resultados
aerodinamicos, estruturais e aeroelasticos.

Finalmente, sio apresentados no capitulo 6 comentarios referentes a
aplicabilidade do presente desenvolvimento, as suas limitagdes e sdo

discutidas algumas recomendagdes para trabalhos futuros.
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CAPITULO 2
FORMULACAO AERODINAMICA

2.1 Introducao

Na ultima década, progressos significativos foram obtidos no que se refere
ao calculo numérico de escoamentos aerodinamicos de interesse pratico.
Solugdes das equagdes de Euler para configura¢des aeronauticas completas
sdo, agora, facilmente encontradas na literatura aberta como, por exemplo, em
Qin ef al. (1997). Recentemente, ganhos semelhantes em eficiéncia no calculo
de escoamentos viscosos, com alto numeros de Reynolds, direcionou
pesquisadores da area para o desenvolvimento de técnicas de solugdo de
escoamentos 3-D em contornos moéveis. Melhoramentos significativos em
eficiéncia computacional estdo sendo possiveis com a discretizagdo temporal
das equagdes de Navier-Stokes utilizando esquemas como, por exemplo, do
tipo Runge-Kutta. Considerando também o grande desenvolvimento de
técnicas de discretizagdo do dominio fisico utilizadas no tratamento de
escoamentos em geometrias complexas, a comunidade cientifica encontrou o
suporte necessario para a simulagdo de escoamentos 3-D, ndo estacionarios,
turbulentos em configuragdes geometricamente realisticas. Entre estas
aproximagdes, pode-se destacar os trabalhos de Pulliam; Jameson; Farhat
(1980, 1991,1995).

Embora muitas configuragdes aerodinamicas possam ser mapeadas para
um dominio generalizado sob a forma de um bloco simples, tal transformagio
¢ extremamente dificil de ser realizada quando no tratamento de geometrias
combinadas, como por exemplo, asa-fuselagem, motor-nacele-pilone, entre
muitas outras. A aproximagdo utilizando-se malhas ndo estruturadas
possibilita o tratamento destas geometrias, ou at¢ mesmo mais complexas,
com muito menor intervengdo do usuario na construgdo da malha. Contudo,

como foi observado por Mavriplis (1990), a eficiéncia computacional dos
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codigos que utilizam tal aproximagdo ¢é considerada ainda pobre em
comparagdo aos codigos que utilizam malhas estruturadas, particularmente na
simulagio de escoamentos viscosos com nimeros de Reynolds elevados.

Este capitulo descreve a metodologia adotada para o tratamento do
operador aerodinamico. O escoamento ¢ modelado pelas equagdes de Navier-
Stokes em 3 dimensdes. A marcha no tempo do sistema de equagdes semi-
discretizadas é feita através de um método explicito, do tipo Runge-Kutta
hibrido de cinco passos (JAMESON e BAKER, 1983). Utilizou-se o modelo
de Turkel e Vatsa (1994), na construgdo do operador de dissipagdo artificial.
Na presente implementagdo € utilizado o modelo algébrico de turbuléncia de
Baldwin e Lomax (1978). Este procedimento ndo acrescenta equagdes
diferenciais no modelamento do fendmeno de turbuléncia. O codigo, em sua
versdo original, possibilita tanto o calculo de escoamentos externos sobre

superficies sustentadoras como também o calculo de escoamentos internos.

2.2 Formulag¢io Teérica

2.2.1 Leis de Conservacgio

Utilizando-se uma formulagdo conservativa diferencial, pode-se escrever
as equagdes de Navier-Stokes em coordenadas curvilineas generalizadas
segundo a expressao:

3 13,
o, 2
ot &k

(E—Ev)w%a:—&)+§—(G-GV)=0, @.1)

sendo Q o vetor de vaniaveis conservadas, definido por:

p
pu
Q=J"pv
pWw

. €

E,F.G sdo os vetores de fluxo convectivo definidos como:
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Os vetores de fluxo viscosos Ey ,F, e Gy sdo dados por:

6

E\,r = j_]': axtxy +E.»ytyy +§zt§2

-1
Fy =1 4 NxTyy +Ny Ty +N, Ty,

7

pU
pulU + p&x
pvU + pEy
pwU + p&:
(e +p)U —p&t

pV
puV + pnx
pvV +pny
pwV +pne

F=J"

(e+p)V-pnt
pW
puW + pCx
G= J_lj pvW + pCy
pwW + pC:
(e+p)W - p&

0

Erges FC T FE
G T T EyTe 48,y
ExBx +&,B, +E,B,

0

My Ty + My Ty + N3 Tg

NxTxz +nytyz TN T

| 1,8, +1B, +1,B, |

0

gxtxx +Cytxy +Czt.‘1

x Uxz +Cyt}z +C.|2T7:a

CxTyy 'H;.vrw +Czt.vz g

| CeBy +CyBy +C,B, |
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A nomenclatura utilizada nas equagdes supracitadas obedece o padrdo
empregado na literatura aberta, ou seja, p € a massa especifica do fluido, u, v e
w s30 as componentes cartesianas da velocidade. A variavel e € a energia total
por unidade de volume. A pressdo, p, pode ser obtida a partir da equagdo de
estado para gases perfeitos:

p=(y-1)pe; =(y—l)[e—%p(u2+v1+w2)], (2.9)

sendo e; a energia especifica interna do fluido e y a relagdo entre os calores

especificos.

O principio de uso de coordenadas generalizadas é a transformagdo de um
dominio simplesmente conexo, a geometria fisica, em uma geometria cubica
com espacamento de malha constante, a geometria transformada. Todo o
problema fisico € resolvido neste plano transformado, evitando assim os
processos de interpolagdo que seriam utilizados quando no estabelecimento
das condic¢des de contorno para um dado problema em estudo. As equagdes de
conservagdo governantes do problema quando escritas em um contexto de
coordenadas curvilineas generalizadas utilizam o conceito de componentes
contravariantes de velocidade definidas como segue:

U=&+E&u+&v+Ew,
V =nu+nxu +nyv + nzw, (2.10)
W =+ Cxu + Cyv + Caw.

O sistema de coordenadas cartesianas foi definido de acordo com o caso
estudo abordado. Portanto, as dire¢des x, y e z serdo definidas no momento em
que o problema for discutido. Vale ressaltar que o sistema de coordenadas
curvilineas definido pelas coordenadas £, n e { ¢ obtido através da

transformagao de variaveis:
T=t
£ =E(x,y,z1),
n=n(x,y,z1),
¢ =C(x,y,2,1).
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O jacobiano da transformagao € expresso pela equagdo abaixo:

1= {xi.(ynzs _Y;Zﬂ)_xn(yizq B y€z§)+ x;(ya_z,] - ynZ:)}l‘ (2.12)
As vanaveis &,,£,.8,,N,,Ny,N,,6x6y>6,,&,N,G S30 0s termos de métrica
enquanto que X:,y:,Z:,Xq,Yn,Zq.Xo, Yo, € Z:S30 0s termos de métrica
inversa. Uma defini¢do detalhada de todos os termos de métrica pode ser
encontrada no trabalho publicado por Pulliam e Steger (1980). Os
componentes do tensor de tensdes viscosas que figura nas equagdes que

definem os vetores de fluxo viscoso esta representado abaixo por suas

respectivas componentes:

By = T U T VRt Wi
By STl F LV T W=y, (2.14)
B, =B+ T VT W, .,

Nestas equagdes p € a viscosidade laminar e o valor —2u/3 corresponde a
variavel A, definida conforme a hipotese de Stokes. Todas as derivadas foram
expandidas para coordenadas curvilineas gerais utilizando-se a regra da cadeia
para diferenciagdo parcial:

9 g 2,0, 2
x & on &’
| p
folig Pap 2

& E S

2

9 _
oy

0 % 0 0

o
a_ézg‘g-‘nnz (‘}T]_’_CZE‘
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Desenvolvendo-se as equagdes representativas dos termos de fluxo viscoso,

desprezando-se os termos de derivada cruzada, obtém-se:
[ 0
WES +E) +ED M +(1/3)Ecug +E,Ve +E,W K,
E, =" W +Ey +E7)Ve +(1/3)E 0z +E,ve +E,W ),
WEL +E) +EIWy +(1/3)E ug +E,ve +E,W, ),
p(&,( +§V +E; )[ (u +vi+w )g +kT;] (ﬁxu+§yv+ész§xug +&_‘,vg +§zwg)

0
WO 41 10 u, +@/3) 0, +1 v, 0w, ),
WN; 15 12V, + (/3,1 v, 1w m,
Mg +13 12w, +(@/3) M, +1yv, 1w,

u(ni+ﬂ§+ﬂz)[g(“ +vi 4w )r.“‘Tn} (ﬂxU+mV+nzWanu My Vy +1, W n)

0
WC +E3 +C e + @/ 3G e +6, v +E,w ),
(e +C_3 +C§)Vc_ +(/3KCu +Cyve +C, W )C,
wGs +¢3 +C3 )W, +(/ 3G ue +5, v, +C, W )X,

A )B (02 +v2 rw?), +kT;:’+L;(Cxu +G v+ CWIG ue +Cyve +E W)

As equagdes supracitadas podem ser escritas na forma adimensional usando

como quantidades de referéncia p, para a massa especifica, corda de
referéncia L para comprimento, p_ para viscosidade. A velocidade do som,
a,, foi definida para a adimensionalizagio da velocidade ¢ p_a> para
pressdo. O indice x se refere a quantidades obtidas a partir das condigdes de
escoamento livre. O sistema de equagdes resultante pode ser escrito como as
equagdes (2.1)~(2.8) com a tunica diferenga:

Q. oF oG _ I[EEV+(3FV+aGV}

— _+_ S Fooeet = - =
e rom ek

2 (2.1b)
ot & o & " Re

sendo Re o numero de Reynolds, definido como sendo p_u_L/u, .
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2.2.2 Leis de Conservaciao com Médias de Favre

Landau e Lifshitz, em 1964, definiram que o movimento de um meio
continuo se diz turbulento quando o campo de velocidades adquire o carater
aleatorio em relagdo ao tempo. O grande desenvolvimento verificado no
tratamento de escoamento de fluidos em configuragdes realisticas utilizando
técnicas modernas de CFD provou que, no atual estagio de conhecimento, a
turbuléncia ¢ um fenoémeno deterministico. Neste contexto, utilizando-se
malhas suficientemente refinadas, as equagdes de Navier-Stokes sdo capazes
de capturar completamente as varias escalas de energia associadas aos vortices
turbulentos. Do ponto de vista pratico, ndo se esta interessado no computo de
todas as quantidades instantdneas visto que este estudo requer quantidades
proibitivas de pontos na discretizagdo espacial do dominio de calculo. No
entanto, quando as condi¢gdes de contorno s3o permanentes, a experiéncia
revela que ha permanéncia das grandezas médias em relagdo ao tempo em um
dado ponto, desde que esta medida seja avaliada em um certo intervalo de
tempo At suficientemente grande para permitir alguma forma de média sobre
as escalas de turbuléncia de alta freqiiéncia (WILCOX, 1994) . Considerando-

se que o escoamento seja turbulento estacionario, a média temporal V do vetor

velocidade V em uma dada posigdo %, pode ser assim representada:

V)= Allf V(%,7) dr. (2.163)

L

Note que V ¢é constante na coordenada X qualquer que seja o instante inicial

t, considerado para o inicio da medigdo do vetor velocidade. Comparando-se
em todo instante V(%,t) e ?(i’), pode-se escrever:

VE D = VE) + V' (& 1), (2.17a)
sendo V'(%,t) o vetor de flutuagdo da velocidade instantinea V(X,t) em um
dado ponto do campo de escoamento no instante t. Existem determinadas

categorias de escoamentos para as quais a velocidade média varia muito

lentamente com o tempo e estas vanagdes ndo sdo de “natureza” turbulenta.
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Neste contexto, as Eqs. (2.16a) e (2.17a) devem ser modificadas para

acomodar tais aplicagoes:

t+AL

ﬁ(ﬁ,t)zﬁ [VEdt e (2.16b)

V(& 1) = VE, )+ V' (&, 1). (2.17b)
Para o caso supracitado, At € suficientemente pequeno quando comparado a
escala de tempo para permitir apenas variagdes nas quantidades do
escoamento médio (WILCOX, 1994). Convém ressaltar que todas as
grandezas fisicas relacionadas a velocidade em uma dada coordenada e em
cada instante admitem os valores médios definidos por relagdes como (2.16b)
e (2.17b).

Com base nestes conceitos, ¢ possivel reescrever as equagdes de Navier-
Stokes em termos de grandezas médias. Observa-se também que utilizando-se
uma média ponderada pela massa, conhecidas como médias de Favre, o
formato final das equagdes obtidas sera praticamente 0 mesmo que o das
equagdes originais, equagdes (2.1)-(2.8), a menos de alguns termos “novos”.
Estes seriam os termos de tensdo, termos de fluxo de calor e termos de
dissipagao de Reynolds. A priori estes termos sio desconhecidos. Ai reside a
questdo do “fechamento da turbuléncia”, largamente discutido na literatura
(WILCOX, 1994). A metodologia adotada por este trabalho ¢ uma abordagem
simples ¢ bastante utilizada em aplicagdes praticas. Trata-se do conceito de
viscosidade efetiva de Boussinesq. Por este conceito, os efeitos dos termos de
tensio de Reynolds podem ser modelados como o produto entre um
coeficiente de viscosidade turbulenta e a razio de deformagdo do campo
médio de velocidade. Em outras palavras, o efeito destes termos pode ser

embutido nas equagdes médias assumindo que o coeficiente de viscosidade p
que aparece na definigdo dos termos do tensor de tensdes viscosas T;, possa

ser escrito como:

(2.18)
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sendo p, o coeficiente de viscosidade molecular, geralmente referenciado
como coeficiente de viscosidade laminar, e u, o chamado coeficiente de

viscosidade de vortice ou coeficiente de viscosidade turbulenta.

Analogamente, para o coeficiente de condutividade térmica tem-se:

Cipl 0.
T ;’)f%%, (2.19)
t

sendo Pr o nimero de Prandtl e Pr, o nimero de Prandtl turbulento. Logo, as
perturbagdes sofridas pelas variaveis conservadas no campo de escoamento
devido ao fenémeno de turbuléncia sio modeladas simplesmente através do
calculo de p,. Deve-se ressaltar que o formato final das equagdes de

conservagdo obtidas a partir do processo de média € exatamente 0 mesmo que

o formato das equagdes (2.1b)-(2.8).

2.3 Formulacio Numérica

2.3.1 Discretizacio Espacial

Todas as derivadas espaciais s3o aproximadas por esquemas de diferengas
centradas de 2° ordem e, neste desenvolvimento, serdo representadas pelo
operador de diferengas §. Por exemplo, para o caso da derivada do vetor de

fluxo convectivo E em relagido a diregdo £, tem-se:

(Ei.)i_j_k _ (SgE)i‘j.k +0(A§2): Ei+Lj,k2‘;éEi—l.j.k +O(A.§ ) (2.20)

Os vetores de fluxo viscoso sdo avaliados utilizando-se esquemas de
diferengas centrais de ponto meio, denotados aqui pelo operador de diferengas
5. E interessante observar que o uso de operadores de ponto meio possibilita,

na avaliacdo das derivadas, o uso de apenas trés pontos em cada uma das trés

diregdes coordenadas. Por exemplo, no calculo de (Ey),, o termo (ﬁi Hu ﬁ)a_ é

discretizado conforme segue:
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(éil'ul& )i+ lz_j_k - (éxuu )l_
Ag

2, ofag?),

(€21, ), =52 )+ ola?)=

o qual pode ser aproximado:

2 (&iuluz_j* % (2 p) JJ&T“-M

Ag

EAR I [u.+1 ](5) f_(gi_*flry-_k_[w_}

2 AZ_ 2 AE

Ag

{ [ (ﬁi!-l)an +(a.‘2&u)i+l.j.k] (ui+l.j.k Ij.k [ (‘u: I'l)uk (é “L uk] Uik _ui—l,j,k)}

2AL?

Dentro deste enfoque, pode-se escrever o lado direito das equagdes de
Navier-Stokes , Eq. (2.1b), de acordo com a expressdo:

AQ; ix

ot

= RHS, , = —(zsgla+<*_;HF+8:_G)+RLGEE\r +5,Fy +8.Gy). (2.22)
.G)+ -6

2.3.2 Discretizacio Temporal

Uma importante familia de técnicas de integracdo temporal sdo os
chamados métodos de Runge-Kutta. Apresentam alta ordem de precisio,
podem ser explicitos ou implicitos, e sdo ndo lineares. A idéia basica dos
métodos de Runge-Kutta ¢ avaliar o lado direito do sistema de equagdes
diferenciais, utilizando para tanto valores do vetor Q no intervalo entre nAt e

(n+1)At, e combina-los a fim de se obter uma aproximagio de ordem mais

elevada para Q"*'. Os indices n e (n+1) estdo associados as propriedades no
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comego € no final do n-€ésimo passo no tempo. A possibilidade da inclusdo de
estagios intermediarios permite o controle das caracteristicas de estabilidade,
precisdo e custo computacional do método (HIRSCH, 1990).

No presente trabalho utilizou-se para a marcha temporal o método
explicito de Runge-Kutta de cinco estagios e segunda ordem de precisio
(JAMESON e BAKER, 1983). A integragao temporal do sistema de equagdes
de Navier-Stokes € escrita como:

Qgg.)k:Q?.j.k
Q) = QY —a At -RHSED,  1=12,.5.  (2.23)

i.j.k ipk i.jk »

n+l _ (5
Qi.j.k _Qi.j,.k

De acordo com Mavriplis (1990), os coeficientes a, assumem os seguintes
valores:

1 1 3 1
A =—, 0y =— 0y =—. 0, =— € s =1. 2.24
1 4 br2 6 3 8 4 2 5 ( )

At ., Tepresenta 0 passo no tempo na coordenada ij,k. Para o calculo de

i3k
solugdes de estado estacionario, utilizou-se a técnica de passo no tempo
variavel. Esta técnica permite acelerar o processo de convergéncia visto que o
numero de Courant, CFL, ¢ mantido constante em todo o campo, enquanto que

At;;, € permitido variar em todo dominio. A relagdo entre estas duas

quantidades esta descrita abaixo:

CijkAtijx

CFL = (2.25)

Siik
A variavel c;;, representa a velocidade caracteristica de propagagdo de

informagdo. Ela é definida em fungdo do maior autovalor possivel das

matrizes jacobianas associadas as equagdes de Euler, ou seja:

cige =MANU +afE% +E2 +E5 M+l +md + 10 W+ G2 82, (2.26)

Conforme citado anteriormente, as simula¢des estdo sendo realizadas em um

contexto de coordenadas curvilineas gerais e, assim sendo, deve-se ressaltar
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que As = AE = An = Ag = valor arbitrario, por exemplo, um (1). Logo, de acordo
com a Eq.(2.25), o passo no tempo local pode ser calculado como segue:

At i = S,I:: . (2.27)
Demonstra-se através de uma analise de estabilidade linear que o valor
maximo do nimero de Courant para o método supracitado ¢ 2v2 (JAMESON

¢ BAKER, 1983).

2.3.3 Dissipacio Artificial
No processo de discretizagdo espacial, as derivadas foram aproximadas

por um esquema de diferengas centradas. Dois aspectos devem ser ressaltados

quanto ao uso de diferengas centradas. E fato bem conhecido que esquemas

centrados, diferentemente de esquemas upwind, ndo possuem mecanismos
intrinsecos de dissipagdo. Assim sendo, mesmo inicializando o campo de
escoamento com fun¢des que apresentam gradientes suaves, a metodologia
adotada na discretizagdo das derivadas primeiras tem como consegiiéncia
direta o desacoplamento par-impar nos pontos de malha, o que torna instavel a
solugdo (PULLIAN, 1986). Outro aspecto de interesse sdo os efeitos ndo
lineares decorrentes da presenga de descontinuidades, tais como ondas de
choque. De um ponto de vista da analise de Fourier, seria necessaria a
resolugdo de um numero infinito de modos para representar uma onda de
choque. A disparidade entre o modelo fisico e sua representagdo discreta exige
que um modelo de dissipagao artificial “dissipe” os modos ndo computados.
Neste contexto, ¢ necessaria a implementacdo de termos “artificiais” de
dissipagdo no método de integragio a fim de garantir a estabilidade numérica e
facilitar o processo de convergéncia (SILVA, 1991).

Neste trabalho foi implementado o modelo de Turkel e Vatsa (1994),
reinterpretado em um contexto de diferencas finitas, na construgdo do

operador de dissipagdo artificial. O operador dissipativo € construido
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modificando-se os fluxos convectivos. Por exemplo, a derivada do vetor de
fluxo convectivo E na diregdo £ ¢ calculada de acordo com a expressio:

Ei 1 + Ei+ H
_ _Lik 1Lj.k _,J_] d (228)

iilz,j,k 2 i+ 105k i+ 14,5k

J... +1... .
sendo J i/ : =£2—¢I£.0t8ﬂn0 d,+] :
1+ 1x 2

i . Tepresenta o termo dissipativo
4

artificial na dire¢do £ . De forma analoga, pode-se calcular d. w1, €d
il

k ijktly?
quais sejam, termos de dissipa¢do artificial nas direces n e £,
respectivamente. O modelo de dissipagdo artificial é escalar e ndo linear. Os

termos dissipativos artificiais sdo fung¢des dos raios espectrais das matrizes

Jjacobianas de fluxo. Na diregdo £ estes termos sdo escritos conforme segue:

(2) (W.

TN T | - e =W
1+12_J,k 1+12,J_k[ i+]2,j,k i+l 3.k z_]_k)

(2.29)

4
= Si(+)‘2.j,k (Wiizix —3Wiaign +3Wipe — Wiyl

Na expressdo acima, os coeficientes £ e £ sdo escritos como fungdo de v;:

G | Pisrjx —2Pijx + Pi-tjx |

PisLik T 2Pijk T Pio1jx

(2.30)

2
com ajjlrj_k =kPMAX(v;,;,v;) e £} | =MAX{0,[k“ -£®) . 1}.

i+ 12,5k i+1.5)

Observe que k? e k'*) sdo constantes. De acordo com Turkel e Vatsa (1994),

k® e k) devem assumir os valores é— e é respectivamente. O modelo

descrito pela Eq.(2.30) garante segunda ordem de precisdo em regides suaves
do escoamento e primeira ordem de precisio em regides com elevado
gradiente de pressio como, por exemplo, nas proximidades de ondas de
choque. O chaveamento, ou seja, a transigao de um operador para outro € feita
através do “sensor de pressio”, representado pelo termo v;. A variavel W ¢é
calculada em fungdo do vetor de variaveis conservadas Q :

W =Q+[0,0,0,0,p]". (2.31)
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O termo A, ¢ o fator de escalonamento associado com a diregdo & . Este

5k
fator foi definido de acordo com a expressao:

g [(xg ki + (xg )isrjk ]

I'j‘k 2

A (2.32)

i+1
A variavel A. ¢ calculada como fungdo dos raios espectrais das matrizes

jacobianas de fluxo nas trés diregdes, ou seja:

l 0.5 k 0.5
(Re) = (A H[x"J {;—J ) (2.33)

E interessante observar que a expressdo acima considera a influéncia dos
raios espectrais das matrizes jacobianas de fluxo nas trés dire¢des e, no

computo final, XE' ¢ ponderado por A. o que confere ao modelo a
caracteristica de ser ndo isotropico. Os raios espectrais para as diregoes

E,n e ¢ sdo, respectivamente:

A =|U|+a4/€3 +§§ +&2
Ay =|V|+ayn +ni +n? . (2.34)
A =|W|+aw}§i +C§ +3

Expressdes similares podem ser obtidas para o calculo dos termos de
dissipagao artificial nas diregoes n e ¢.
Com base nestes conceitos, o lado direito das equagdes de conservagdo €

construido de acordo com a expressio:

1 1

RHSiAj.k =—i(E

AE i+12.j..k_h i-—lz.j.k)+A_n(FL}+12.k-F

1
ij 12‘k)+E(GLj,k+ A _Gi.j,k—lz)

—RL(TSEE\, +3,Fy +5.Gy) . (2.35)
.

Note que, desta feita, os vetores de fluxo convectivo sdo representados por

equagdes semelhantes a equagdo (2.28).
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2.3.4 Modelo de Turbuléncia

Como discutido anteriormente, o fenomeno de turbuléncia ndo é calculado
mas seus efeitos sdo representados através da utilizagdo de um modelo de
turbuléncia. Este trabalho faz uso do modelo Baldwin e Lomax (1978). Este
modelo utiliza a hipotese de Boussinesq, na qual o coeficiente de viscosidade

turbulenta, p,, juntamente com o coeficiente de viscosidade molecular, p,,
formam o chamado coeficiente de viscosidade efetiva, p=p, +p,. O modelo €

implementado na sua forma convencional (BALDWIN e LOMAX, 1978).
Para o caso de camadas de cisalhamento nas paredes tem-se:

2 ('J't )inna' >T < ncmsso\rcr

1 £l
{(!-11 | .

(2.36)

sendo que n ¢€ a distancia normal a parede, definida ao longo de uma linha

constante, € NMgoeove ¢ 0 Menor valor de n no qual os valores de (1, )y ©

(1) ouer S0 1gUAIS.

A formulagdo de Prandtl-Van Driest € utilizada para calcular (u,

)imer .
(4)imer = PL|0)]. (2.37)

A escala de comprimento L ¢ definida por:

L= kn|rl —exp{— :i }:i, (2.38)

de forma que n* =np,Tw /Ry, k=04 e A= 26. A escala de velocidades

é dada por L |o|, sendo |o| a magnitude do vetor vorticidade local e

\Oy & Oy om Oy & 0z0E 0zom 0z)|
(313&5@}(5@@@%@]
\ozd& azom 2&) (x & xon &x&

X0 oxom oxoc) \oy € dyom oy oL
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Para calcular (y,),u., utiliza-se uma formulagdo semelhante a de

Clauser, a qual ¢ descnita pela relagio:
(ut )m = chp FwakeFKld) ("1) . (2'40)

As variaveis e parametros utilizados nesta defini¢io estdo relacionadas abaixo:

» me=MIN( el TR !F,m). Neste calculo F,, ¢ o valor

maximo da fungdo F(ﬂ)=ﬂ|(0‘[1—exp(—%]], € N, ¢ 0 valor de nonde

0COITE €SSe maximo.

» U, ¢ a diferenga entre a velocidade total maxima e minima ao longo da
coordenada n, ou seja: U, =(u® +vZ +w?), -(u2 +v? +w1)min. Digno de
nota, na presenga de uma camada limite a velocidade minima é, obviamente,

ZETO.

» Fator de intermiténcia de Klebanoft:

6
Fpp, (1) = 1+5,5[CK‘$“] : (2.41)

max

Os parametros que aparecem na formulagdo possuem os seguintes valores:

€,=18,

K =0,0168, C,, =025 € Cyp =03.

2.3.5 Algoritmo Multibloco

A representagdo de uma geometria complexa usando um unico sistema de
coordenadas foi o principal fator para a difusio e o desenvolvimento de
coordenadas curvilineas generalizadas. Mas, apesar da grande variedade de
configuragdes que se pode discretizar usando o conceito de coordenadas
generalizada® existem aquelas em que ndo se consegue um mapeamento

adequado para o tratamento de contornos como, por exemplo, bifurcagdes
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(VASCONCELLOS, 1993). Existem também configuragdes que embora
possam ser mapeadas em um contexto de bloco unico nido fornecem o
detalhamento necessario para a obtengdo de solugdes realisticas. Como
exemplo, pode-se citar: configuragdes asa-fuselagem, motor-nacele-pilone,
paraquedas-carga util, etc. A alternativa para este tipo de problema ¢ a
subdivisdo do dominio de calculo em tantos subdominios quantos forem
necessarios. Cada subdominio também utiliza o conceito de coordenadas
generalizadas. Com a aplicagdo conjunta destas duas ferramentas, coordenadas
generalizadas e capacidade multibloco, a geometria passa a ndo ser mais um
limitante na solugdo de problemas onde métodos de diferengas finitas
baseados em malhas estruturadas sio aplicados.

Existem formas distintas de se aplicar a metodologia multiblocos. A
primeira delas consiste em subdividir o dominio de calculo em blocos

computacionais justapostos, ou seja, a interface entre dois ou mais blocos é

construida de forma que o contorno de cada bloco esteja justaposto aos

demais. Esta disposi¢do ¢ conhecida na literatura como malhas multibloco
justapostas ou paiched (BADCOCK et al., 2000). Outra metodologia de se
discretizar o dominio de calculo € através da sobreposi¢do de subdominios.
Este procedimento ¢ conhecido como técnica Chimera, como pode ser visto
em Benek er al. (1985), por exemplo.

Neste trabalho foram utilizadas duas metodologias para se promover a
interface entre os blocos computacionais, sdo elas: justaposta e sobreposta. A
metodologia de malhas justapostas foi implementada em seu contexto original.
A implementagdo de malhas sobrepostas constitui uma simplificagio do
procedimento Chimera. Maiores detalhes serdo apresentados no capitulo 3
deste trabalho. O codigo foi desenvolvido de tal forma que todos os blocos
computacionais, definidos de acordo com a geometria do dominio de calculo,
sejam tratados independentemente. Todos os blocos sdo capazes de reconhecer

internamente os tipos de condi¢des de contorno em cada uma de suas 6 faces.
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Essencialmente o algoritmo consiste nos seguintes passos (AZEVEDO et al.,
1997):

Atribuir valores iniciais para todas as variaveis conservadas em cada um
dos subdominios.

Atualizar as condi¢des de contorno em todos os blocos.

Aplicar o método de marcha no tempo citado anteriormente apenas para 0s
pontos interiores destes blocos.

Imediatamente apds o calculo das propriedades conservadas nos pontos

interiores de um dado bloco procede-se a atualizagdo das condigdes de

contorno deste bloco.

Retornar ao passo 3.

Foram adotados dois critérios para a definigdo da convergéncia do
algoritmo. O primeiro baseia-se no quociente entre o residuo obtido da
equagdo de conservagdo de massa ¢ a massa especifica em todos os pontos
interiores dos respectivos blocos. Quando o maior resultado desta operagéo,
obtido entre todos os pontos dos varios subdominios, cair quatro ordens de
grandeza com relagdo ao valor encontrado na primeira iteragdo, o primeiro
critério tera sido satisfeito. O segundo critério € o0 que garante que as variaveis
conservadas ndo variem nas fronteiras que ligam um subdominio ao outro. Se
em duas iteragdes sucessivas estas grandezas variarem menos que 0,01%, sera
considerado que este critério de convergéncia foi satisfeito. O processo
iterativo s0 € considerado convergido quando ambos os critérios de
convergéncia forem satisfeitos.

Deve ser enfatizado que o acoplamento geométrico do problema ¢é feito
através das malhas. Ja, o acoplamento fisico, ¢ realizado de forma iterativa,
usando a solu¢do de um subdominio para o calculo das condigdes de contorno

do(s) outro(s) subdominio(s).
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Algumas aplicagoes da metodologia de malhas de blocos multiplos
desenvolvidas pelo grupo de trabalho do IAE podem ser encontradas nas
referéncias Azevedo; Leal da Silva (1997, 2000), entre outras. Uma notavel
revisdo dos esforgos voltados para a compreensio e validagdo desta técnica é
encontrada em Badcock ez al. (2000).

2.3.6 Algoritmo de Malha Dinamica

As malhas utilizadas no presente trabalho foram geradas através de
métodos algébricos. A técnica de geragdo de malhas de superficies multiplas,
descrita em Fletcher (1988), fo1 adaptada em um contexto multibloco. O
gerador desenvolvido permite o uso de fungdes de estiramento 1-D do tipo
tangente hiperbolica para cada uma das trés diregdes espaciais. Considere, por

exemplo, a aplicagdo de uma destas fungbes de distribuigdo sobre um

=
segmento de reta AB. Definindo-se como variavel independente n, tem-se

(FLETCHER, 1988):

5.+ (i_5);_tanhjQll-n’
S=Pn"+( P){l ‘tgﬁ_ﬂ}’ (2.42)

sendo S a fungdo de distribuigdo, n* a variavel normalizada, n* = N~

Ng —MNa

os termos P e Q sdo os pardmetros que proporcionam ao usuario o controle

na distribui¢do de pontos sobre o segmento. Uma vez determinado S, obtém-se

as coordenadas cartesianas conforme segue:

-£(S), L‘A:gs) e
Xp —Xa YB —Ya Zg —Z,

=h(S), (2.43)

sendo f(S), g(S) e h(S) fungdes de P e Q, os quais, quando convenientemente
escolhidos, favorecem o controle na distribuigdo de pontos sobre o dominio de

calculo em estudo.
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E importante ressaltar que o objetivo principal deste trabalho ¢

desenvolver uma ferramenta para analise aeroelastica e, dentro deste enfoque,
¢ de se esperar que a superficie de sustentagdo sofra deformagdes no decorrer
da solugdo. Obviamente sera necessario movimentar as malhas de calculo a
fim de levar em consideragdo estas deformagdes. Existem varias formas de se
abordar este problema. Alguns autores efetuam o movimento da malha como
se a mesma fosse rigida, (ROBINSON et al., 1991); outros, como por exemplo
Azevedo (1988), efetuam a geragdo de uma nova malha a cada passo da
integragcdo temporal. Um método alternativo bastante interessante foi o
proposto por Batina (1989). Originalmente foi desenvolvido para ser aplicado
em um contexto de malhas ndo estruturadas. Cada célula é modelada por uma
mola cuja rigidez € inversamente proporcional ao seu comprimento.
Considerando-se a situagdo em que a fronteira externa ¢ mantida fixa e a
superficie de sustentagdo ¢ deixada livre para se movimentar, a nova posi¢do
dos pontos interiores € obtida através de métodos iterativos.

Na presente aproximagdo foi utilizada a metodologia desenvolvida por
Batina (1989), em um contexto de diferengas finitas, na simulagdo do
escoamento ndo estacionario sobre uma rampa e o procedimento adotado por
Azevedo (1988) na simulagdo de flutter de painéis. Neste ultimo, a malha em
cada bloco € regerada a cada passo no tempo. A fim de tornar o algornitmo
mais eficiente, em termos de tempo de execugdo, foi escolhido um gerador

algébrico devido a sua simplicidade e rapidez.
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CAPITULO 3
CONDICOES DE CONTORNO

3.1 Generalidades

Uma vez estabelecidas as equagdes que governam o fenomeno em estudo
se faz necessario o estabelecimento das condigdes de contorno. A situagdo
mais natural desenvolvida no estudo de equagdes diferenciais parciais de

ordem “r” com “n” vanaveis independentes, s;, ¢ “m” variaveis dependentes,

q; , € a construgdo da solugdo do problema quando se conhece:

» o valor de cada variavel dependente sobre uma variedade “n-1” dimensional
determinada, por exemplo, por uma equagao, tal qual:

£(5),52,535--s8,)=0. (3.1)

Esta condigdo € conhecida como condi¢do de contorno de Dirichlet.

» o valor das “r-1” derivadas normais de cada variavel q, sobre a mesma

variedade. Trata-se da condigdo de contorno de Newmann.

O sistema de equagdes de Navier Stokes, escrito em um sistema de
coordenadas curvilineas generalizadas, apresentar=2, n=4 (t,§,necg)em
=5 (p,pu,pv,pw ,e). Neste contexto, as fung¢des f(s) serdo especificadas, de
forma discreta, como sendo os contornos definidos pelas malhas
representativas do dominio de calculo (WHITHAM, 1974). No caso de se
estabelecerem condigdes de contorno que envolvam derivadas, serdo utilizadas
apenas as derivadas de primeira ordem das variaveis dependentes supracitadas.
Dentro deste enfoque, os itens a seguir descrevem todas as condigdes de

contorno implementadas no presente trabalho.
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3.2 Parede: Formulac¢iao Nio Viscosa

A condigdo de contorno de parede Euler estabelece que a componente
contravariante de velocidade normal a parede seja zero. Esta imposi¢do
garante a condi¢do de tangéncia. As componentes cartesianas de velocidade
sdo calculadas como fungdo das componentes contravariantes de velocidade

por intermédio da equagdo (3.2), (PULLIAM e STEGER, 1980).

u e, -ng,) -€,6.-2.8,) Eyn.-&n,)][U-¢,
ve=JT-(8,-n8,) (E8.-8.8y) —Em,—En)KV-mt.(3.2)
w (TGC_v —ﬂycx) _(ény _éycx) (E-'xny _E»ynx) W_Ct

Para escoamentos ndo viscosos adota-se W = 0, sendo W a componente
contravariante de velocidade normal a parede. As componentes
contravariantes U e V sdo obtidas a partir da extrapolagdo linear das
propriedades verificadas nos pontos interiores adjacentes. Este procedimento
também € adotado no calculo da pressio e temperatura na parede (HIRSCH,
1990), ou seja:

(3-3)

sendo n a variavel representativa da dire¢cdo normal a parede. Demonstra-se a
partir das equagdes de quantidade de movimento que as relagdes (3.3) sdo
perfeitamente adequadas quando aplicadas no tratamento de paredes planas.
Nao obstante, 0 uso das relagdes (3.3) no calculo de escoamentos sobre
paredes curvas € uma aproximagdo bastante utilizada na literatura (HIRSCH,
1990).

3.3 Parede: Formulac¢io Viscosa

Para escoamentos viscosos também foi utilizada a equagdo (3.2), apenas
com a diferenga de que, agora, adota-se U=V=W= 0. Pressdo ¢ calculada a
partir da hipotese de que a derivada da propriedade na dire¢do normal a

superficie sOlida ¢ zero. Deve-se ressaltar que a representagdo matematica
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desta condig¢do € exatamente a mesma adotada no caso de parede ndo viscosa,

no entanto, com justificativa fisica completamente diferente. A rigor, no que

diz respeito a formulagdo viscosa, ndo existe uma razio teérica que justifique

tal procedimento. Porém, tendo em vista os estudos tedricos assim como as
medidas experimentais realizadas em camadas limite (SCHLICHTING, 1955),
pode-se verificar que a pressdo ¢ aproximadamente constante por toda a
espessura da camada limite. Deve-se ressaltar também que esta condigdo é
imposta apenas para os pontos imediatamente adjacentes a parede o que
refor¢a a validade da implementagdo da condigdo supracitada. Adotando-se a
hipotese de “camada limite” e parede adiabatica, obtém-se a densidade na

parede:

X -o. (3.4)
on

Por fim, a correta aplicag¢do da condigdo de contorno de parede exige um certo
cuidado na geragdo da malha computacional. A coordenada representativa da
diregdo normal a parede deve conformar-se perpendicularmente a superficie

do corpo de forma a ser possivel a implementagdo mais consistente de um

operador para @ ‘
on

3.4 Corte em Esteiras

Durante o procedimento de validagdo do codigo foi analisado uma
variedade de casos. Em todos estes, o dominio fisico foi mapeado para um
dominio computacional cubico com o corpo projetado sobre uma das faces.
Este mapeamento so foi possivel com a introdugdo de um corte nas malhas
geradas, estas, simplesmente conexas.

Na figura 3.1 esta representado o plano raiz de uma malha de calculo
gerada em torno de uma asa construida com o perfil NACA-0012. A figura 3.2
ilustra um exemplo de corte efetuado na regido do bordo de fuga da asa. O

vetor de vanaveis conservadas no plano computacional representativo deste
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corte foi obtido através de média aritmética simples entre as propriedades
obtidas para os pontos interiores imediatamente adjacentes ao corte.
Considerando-se que a superficie correspondente a parede do corpo se localiza

em k=1, tem-se para a regido da esteira:

ji.j_lQi.j,: = Jimax—i+l.j,lQimax-i+Lj.l =

= O‘S(Qi.j,zji.j.Z + Qinnx-i-i-l,j,!‘limax—iﬂ_j,z)’

Figura 3.1 — Plano longitudinal de uma malha gerada em torno de uma asa
com perfil NACA0012.

Figura 3.2 — Corte localizado no bordo de fuga da asa.
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3.5 Singularidade

O estudo de escoamentos em torno de configuragdes tipo foguete envolve
a necessidade de se estabelecer um plano de corte a fim de se mapear o
dominio fisico, normalmente cilindrico ou esférico, em um dominio
computacional cubico. Em cada um destes sistemas ter-se-a uma coordenada

singular. Considere, por exemplo, a malha gerada em torno de uma

configuragdo hemisfério-cilindro obtida através da rotagio do plano
longitudinal ilustrado na Figura 3.3. A linha singular é equivalente a

singularidade polar da esfera. Com o mapeamento, esta linha sera

correspondente a uma das faces do prisma computacional. A Figura 3.4 e
ilustra em detalhe a localizagdo da linha polar.

! | |
Linha Polar do Hemisferio

Figura 3.3 — Plano de giro para uma configuragdo hemisfénio-cilindro .
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(a) Vista parcial da localizagdo do polo singular do hemisfério.

Linha Polar do Hemisferio

(b) Linha polar do hemisfério a ser mapeado.
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Lm-vohrdouemm —— “"'-- Polo-S
= S|

( ¢) Detalhe do corte.

Figura 3.4 — Localizagdo do corte adotado para uma configuragio

hemisfério-cilindro.

Considerando-se que a dire¢ao azimutal ¢ representada pelo indice j, tem-
se para a linha polar (1=1):

jmax
1 Z Ql.j..k‘]l.j,k

Qi =— =1... kmax. (3.6)
Jl.j.k Jmax

Do ponto de vista matematico, a metodologia adotada na defini¢do da
condigdo de contorno de singularidade, relagdo (3.6), € idéntica a
representacdo da condigdo de contorno desenvolvida para esteira, equagdo
(3.5). Entretanto, deve-se ressaltar que os fendomenos fisicos que ocorrem na
regido em estudo sio completamente diferentes daqueles que ocorrem na
esteira. Perturbagdes sofridas no campo de escoamento a montante do corpo

certamente influenciardo as condig¢des verificadas a jusante. Neste contexto, o
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uso da metodologia adotada na derivagdo da relagdo (3.5) exige extremo

cuidado, tendo em vista que o “vazio” definido pelo corte polar afeta regides

de grande importancia na composigdo do campo de escoamento sobre a

superficie do corpo.

3.6 Entrada e Saida

Escoamentos em contornos fluidos podem ser categorizados como
escoamentos de entrada (inflow) ou escoamentos de saida (outflow) de fluido.
Considerando-se que os contornos de entrada e saida de fluido encontram-se
situados suficientemente longe das regides nas quais os efeitos da viscosidade
sdo bastante pronunciados, ¢ pratica comum se utilizar o conceito de relagdes
caracteristicas desenvolvidas para formulacdo Euler na especificagdo das
propriedades conservadas naqueles contornos.

Os autovalores associados as matrizes jacobianas das equacgdes de Euler
3D sio calculados através das seguintes expressoes:
{ U

U
U

U-+alg? +82 +£2) 2
U-alg? +e2 +22) )

-

Diregdo &: 9

Vv
\Y
\%
V+a(n§ +n’ +nf}"2

V-afnZ +n2 +n2) 2

( W
\\Y
W 1

W+a(¢i +E +Q§) 2|

woalg2 +22 +¢2) |

Diregdo C: 3
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Comprova-se matematicamente que as informagdes relativas as perturbagdes

que um meio fluido sofre sdo transmitidas para as demais regides do dominio

de calculo ao longo das caracteristicas. A diregdo com a qual estas

informagdes sdo propagadas podem ser capturadas conhecendo-se os sinais

dos autovalores das equagdes que modelam o movimento do meio fluido.

Neste contexto, para a diregdo &, o estabelecimento das condig¢des de contorno

de entrada e saida resulta nas possibilidades ilustradas na Figura 3.5.

Uralg2+82+£2)2
—»

———

SUBSONICO

U-aliegiegl)t  U-aklegsgl)

Direciio do Escoamento

>

U+a(g2+g2+g2)>
ER_—

R

SUPERSONICO

Figura 3.5 — Diregdes caracteristicas associadas a diferentes regimes de

escoamento.

Considerando, como exemplo, 0 caso de um escoamento subsénico de

entrada, pode-se verificar a partir da Figura 3.5 que quatro caracteristicas tém

diregdes e sentidos para dentro do contorno. Essas quatro informagdes indicam

que sdo necessanas especificagdes de quatro condigdes na entrada. Apenas a

- ' - > 2 ] ~
ultima caracteristica, correspondente ao autovalor U — a(e';; HEL ¥ gf) 2, ndo

2 3 4 5 6

7
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pode ser especificada e, em conseqiiéncia, devera ser obtida a partir da

extrapolagdo das propriedades de pontos interiores. Analogamente, para o caso

de escoamento supersonico de entrada, cinco caracteristicas tém diregdes €
sentidos para dentro do contorno. Logo sera necessario a especificagdo de
cinco condigdes na entrada. As variaveis especificadas e extrapoladas serdo
indicadas no momento de estudo de casos. Convém salientar que o
procedimento adotado na especificagdo da condigdo de contorno de saida €
implementado utilizando-se os mesmos conceitos anteriormente definidos.
Outro aspecto que deve ser enfatizado ¢ a metodologia de implementagdo
da condi¢do de contorno de saida em geometrias cuja superficie atinge o
contorno mais externo localizado a jusante, o qual delimita o dominio de
calculo. De forma analoga ao procedimento adotado por MacCormack (1984),
as condigdes de contorno de saida na regido da camada limite foram tratadas
de forma analoga ao procedimento implementado para a regido de escoamento

livre.

3.7 Interface Justaposta entre Malhas

A implementagdo das condi¢des de contorno de interface justaposta entre
os blocos multiplos utiliza as idéias desenvolvidas por Azevedo et al. (1997),
desta vez implementadas em um contexto tridimensional. Neste trabalho
foram consideradas duas metodologias. Na primeira, os pontos de contorno de
um bloco sdo definidos de forma a corresponder exatamente aos pontos
internos do bloco adjacente. Este arranjo permite que as condigdes de contorno
sejam atualizadas de forma direta. A Figura 3.6 ilustra esta opgdo. Maiores
detalhes, incluindo uma justificativa das vantagens desta abordagem, estdo
descritos em Azevedo et al. (1997).
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Figura 3.6 — Comunicagao entre os blocos utilizando a condigio de interface
Justaposta |
(O — Nos do Bloco 1, x — Nés do Bloco 2, ®— Nos Sobrepostos).

Na segunda metodologia, analogamente ao procedimento anterior, €
definida uma regido de sobreposicdo entre os blocos. No entanto, as linhas
coordenadas de um bloco ndo coincidem com a respectiva familia do bloco
adjacente. Esta disposi¢do esta ilustrada na Figura 3.7. Este tipo de interface
foi utilizado com a finalidade de se reduzir o nimero de pontos na malha de
calculo. Desta forma foi possivel configurar a regido localizada distante da
superficie de sustentagdo como sendo um bloco unico. Neste bloco modela-se
o escoamento segundo uma formulagdo Euler e utiliza-se um nimero de
pontos correspondente a metade da malha orniginal.

O estabelecimento das condigdes de contorno do bloco 2 € realizado de
forma direta visto que os nds localizados na superficie de contorno
correspondem aos nds internos impares pertencentes ao bloco 1. No que diz
respeito ao estabelecimento das condi¢gdes de contorno do bloco 1 se faz
necessario definir algum tipo de interpolagdo para a determinagdo das
condigdes de contorno nos pontos pares. Conforme ilustra a Figura 3.8, as

propriedades nos pontos pares de contorno do bloco 1, representados pelo

simbolo O, , podem ser obtidas através de uma média aritmética simples
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entre as propriedades nos pontos vizinhos pertencentes ao bloco adjacente, x;

€ X,,,, Ouseja:

b2 b2 b2

“-5(Qi 2 gkdifngE + Q2

igk b
ik

-Ijk'l?27-ljk) - :
de 2Lk ) com 1=2,4,6, ..., imax-1 .

Figura 3.7 — Comunicagdo entre os blocos utilizando a condigdo de interface
Justaposta 11

(O — NosdoBloco 1, x — Nos do Bloco 2, ® — Nos Sobrepostos).

Contorno do Bloco 1

Figura 3.8 — Detalhe da regido de sobreposigdo entre os blocos
(O - Nos do Bloco 1, x — Nés do Bloco 2, ® - Noés Sobrepostos).
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3.8 Interface Sobreposta entre Malhas

As condi¢des de contorno de interface entre malhas tém como objetivo
principal estabelecer a comunicagdo entre os varios subdominios nos quais o
dominio de calculo foi decomposto. De acordo com a complexidade da
geometria em estudo a definigdo do acoplamento entre os contornos
geométricos, definidos para cada subdominio, ¢ uma tarefa trabalhosa quando

se utiliza a metodologia adotada pela técnica de malhas justapostas. Com o

objetivo de facilitar este procedimento foi desenvolvido uma metodologia para

se estabelecer a comunicagdo entre subdominios que apresentam contornos
sobrepostos. Esta situagdo esta exemplificada na Figura 3.9. Trata-se de uma
malha gerada sobre uma placa com bordo de ataque cilindrico. Este dominio €
subdivido em dois blocos. O primeiro bloco, denominado de bloco “parede”,
representa a superficie da placa, Figura 3.10. O segundo bloco, bloco “fluido”,
estabelece a comunicagdo entre o bloco 1 e a regido de escoamento livre,
Figura 3.11. Obviamente este caso ndo retrata a necessidade do uso deste tipo
de condi¢do de contorno, no entanto, ¢ um exemplo bastante interessante para
se apresentar a metodologia adotada tendo em vista sua simplicidade
geométrica. Pode-se observar que sdo blocos completamente independentes.
Este tipo de abordagem oferece a vantagem de possibilitar a alteragdo da
distribui¢do de pontos sobre o bloco 1 sem a correspondente alteragdo nos

pontos do bloco 2, e vice-versa.
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Figura 3.9 — Malha multibloco sobre uma placa com extremidade cilindrica.

Figura 3.10 — Bloco “parede” representativo da placa,
(Bloco 1).
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Figura 3.11 — Bloco “fluido” representativo da regido de escoamento livre,
(Bloco 2).

A aplicagdo da condigdo de contorno de interface sobreposta envolve a

necessidade de uma modificagido no algoritmo de calculo original apresentado

no item 2.3.5. Abaixo estdo reescritos os passos do algoritmo com as devidas

adaptagoes:

1- Atribuir valores iniciais para todas as variaveis conservadas em cada um
dos subdominios.
Identificar os volumes a que pertencem cada ponto dos contornos
sobrepostos.
Atualizar as condi¢des de contorno em todos os blocos.
Aplicar o método de marcha no tempo para todos os pontos interiores

destes blocos.
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Imediatamente apds o calculo das propriedades conservadas nos pontos
interiores de um dado bloco, procede-se a atualizagdo das condigdes de
contorno deste bloco.

Retornar ao passo 3.

No processo de identificagdo dos contornos, passo 2, foi adotada uma
metodologia baseada em relagdes funcionais simples. Tomando-se como
referéncia o contorno de sobreposi¢do relativo ao bloco 1 do exemplo

ilustrado na Figura 3.9, tem-se que:

» Encontrar o ponto P2, pertencente ao bloco adjacente, mais proximo do

ponto P?' pertencente ao contorno do bloco em analise.

» Definir os sinais dos quadrantes que compdem o sistema de coordenadas,

construido com base no ponto P, através dos sinais dos semiplanos

definidos pelos eixos coordenados. Para esta determinagdo foram utilizados
3 ” . b2 b2 b2 b2 - = L

como “pontos teste” 0s n0s P} 1.1, Pilixas Piika € Piix- - Esta situagdo esta

ilustrada na Figura 3.12.

» Verificar a que quadrante pertence o ponto em analise P”' levando em

consideragdo os sinais de suas coordenadas cartesianas no plano em estudo.

Uma vez localizado em que célula se encontra o ponto de contorno P!,
determina-se as propriedades conservadas através de interpolagdo bilinear
ponderada por pesos inversamente proporcionais as distincias do ponto de

contorno aos pontos vizinhos no quadrante a que pertence, ou seja:

4

bl b2

c _an n
n=I|

€
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S

W =

n i 1 ?
= dlS (Pbl th)

Sendo QY a propriedade conservada no ponto de contorno Pb' Q% &

propriedade conservada nos pontos vizinhos do ponto P e dis(P®, P"?)

¢ *n

corresponde a distancia entre P eo ponto P"%.

Figura 3.12 — Sistema de coordenadas gerado com referéncia ao ponto P}

(®— Ponto do contomno em analise: Phl L 11, 111, IV: quadrantes).

A descri¢do acima tomou como referéncia o contorno relativo ao bloco 1.
No entanto, 0 mesmo procedimento ¢ adotado para todos os contornos que
envolvam sobreposi¢io. E fundamental salientar que o processo de
interpolagdo descrito anteriormente ¢ bidimensional. Isto ocorre porque, em
todas as condigdes em que malhas sobrepostas foram utilizadas neste trabalho,
admitiu-se que havia uma coincidéncia exata dos pontos computacionais em

uma das dire¢cdes coordenadas. Considere, por exemplo, o estudo do
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escoamento sobre um prisma triangular. A Figura 3.13 ilustra a malha de
calculo representativa do dominio fisico. A regido de sobreposigao se localiza
nos planos definidos pelas coordenadas & -¢. No caso especifico deste caso-
teste, existe uma coincidéncia dos pontos computacionais na dire¢do n, a qual
representa fisicamente a diregdo de profundidade do dominio computacional,
conforme ilustrado na Figura 3.13(a). Note que ndo sdo realizadas

interpolagdes nos planos n-¢ tendo em vista que ndo existem regides

sobrepostas. Esta disposi¢do favorece a implementagdo de uma metodologia

de interpolagdo que utiliza apenas duas vanaveis.

(a) Vista longitudinal.
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Figura 3.13 — Malha de calculo para a configura
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CAPITULO 4
FORMULACAO ESTRUTURAL

4.1 Introducio

A descrnigdo precisa da vibragdo induzida pelo escoamento caracteristico
de fenomenos aeroelasticos transonicos € um problema de grande
complexidade. Enquanto o campo de pressdo varia de ponto a ponto e a cada
instante sobre a superficie de sustentagdo, sua variagdo em algum ponto flutua
irregularmente com o tempo. O espectro de freqiiéncias observado neste
regime de voo € muito extenso o que resulta na excitagdo de muitos modos de
vibragdo. Os numerosos modos excitados, alguns talvez agravados pelo efeito
de ressonancia, podem resultar em tensdes flutuantes suficientemente grandes,
as quais, podem provocar falha por fadiga. Algumas metodologias partem para
a resolugdo direta das equagdes governantes do movimento estrutural através
da especificagdo das cargas aplicadas em termos de pressdo, como fungido do
tempo, em todas as posi¢des sobre a superficie ou por estatistica das pressdes,
tais como covariancia espago-tempo. Desde que somente um numero limitado
de medidas podem ser obtidas experimentalmente em laboratoério, ou mesmo
em vO0o, torna-se necessario desenvolver modelos conceituais do meio
dinamico verificado em uma dada trajetéria especificada para o veiculo. Este
tipo de tratamento pode ser encontrado em Powell; Mustain (1958, 1964), por
exemplo.

Os fenomenos aeroelasticos que este trabalho pretende oferecer suporte
para analise técnica sio aqueles em que estio envolvidos alguns poucos
modos da estrutura, tipicamente aqueles de freqii€ncias naturais mais baixas.
Dentro desta categonia, pode-se citar os fenomenos de flutter e divergéncia.
Esta aproximagdo favorece o uso de um numero relativamente pequeno de
modos para descrever o movimento da estrutura (BISPLINGHOFF e
ASHLEY, 1962).
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Seguindo metodologias semelhantes aquelas desenvolvidas por Azevedo;
Guruswamy (1988, 1990b), por exemplo, as cargas aerodindmicas podem ser
obtidas através da resolu¢do numérica das equagdes médias de Navier-Stokes
ou as equagdes de Euler. A resposta da estrutura é calculada através da
metodologia de analise modal. Os paragrafos subseqiientes descrevem em
detalhe a formulagio estrutural utilizada.

4.2 Formulac¢do Teorica

Nesta se¢do sera considerado o movimento de uma estrutura que
apresenta multiplos graus de liberdade. A resolugdo deste sistema é obtida
através das equagdes de Lagrange, as quais podem ser escritas como segue
(BISPLINGHOFF e ASHLEY, 1962).

(N L. YL TR 4.1)
dt\ ox; ) ox;, ox; ox,

5 ¥ E - 1 - ey ~ .
sendo T, a energia cinética do sistema, T, = 3 TIM]x, V., a energia potencial,

V, =%”T[K]i, e R, = %iT[C]E a fungdo de dissipagdo de Rayleigh. F,. é a

forga de excitagdo aplicada a massa m;. Com a substituigdo destas expressdes
no sistema de Lagrange, pode-se descrever o movimento da estrutura segundo
o modelo matricial:

M]x +[c]x +[K]x =F., 4.2)
sendo [M], [C] e [K] as matrizes de massa, amortecimento e rigidez
respectivamente, X o vetor deslocamento da estrutura e F, o vetor forga de
excitagao.

Considerando que a matriz de amortecimento possa ser definida como
uma combinagdo linear das matrizes da massa e rigidez do sistema e
expressando o vetor solugdo como uma combinagio linear dos modos naturais
da estrutura em analise ¢ possivel reescrever o operador estrutural de acordo
com a seguinte equagdo, (BISPLINGHOFF e ASHLEY, 1962):
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K. +| 2.0, ki 2. = a.. (4.3)

sendo que, desta vez, as variaveis envolvidas na resolugdo do modelo sdo as

coordenadas generalizadas q,, representativas da contribuigdo do modo “i” de
vibragdo do sistema para o movimento da estrutura. Os parametros £, € o,
estdo associados ao coeficiente de amortecimento e freqiiéncia natural da
estrutura. O vetor Q, ¢ denominado vetor de forga generalizado e é calculado

em fungdo dos autovetores [¥], deduzidos a partir das equagdes que modelam
o movimento estrutural, ou seja, Q, = [¥]'E..
As matrizes lcnf] e [1] sdo matrizes diagonais. Em conseqiiéncia, no estudo

de problemas estruturais que envolvem esfor¢os constantes, a equagdo (4.3)
pode ser reescrita como um sistema de equagdes diferenciais desacopladas
conforme segue:
i; +(2¢0, h,; +024,,=Q,;. i=12,...,n modos. (4.4)
Uma vez resolvido o sistema representado pela equagdo (4.4), com as devidas
condigdes iniciais e de contorno, obtém-se a resposta da estrutura visto que,
pela hipotese modal,
%=[¥]4,. 4.5)

4.3 Método Numérico
O método utilizado neste trabalho consiste em discretizar as derivadas

temporais através de um esquema de diferengas centradas, ou seja:

n-+l

q';? = Z_IA_t(qsi

ﬁs?: : (qs:m

(At)’
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sendo que o indice n esta associado ao tempo e o indice i a0s modos normais.
Com base nessas defini¢des, as equagdes que regem o movimento da estrutura

tém como representagao discreta a equagdo de diferengas abaixo:
1 n+l P n+l n—1 ) n n
Y - "'qsi 55 S1 ZC,“ S1 1 - E1 T (oﬂi 1 = Qsi > 4'8
(At)z ( ) ( )2 At ( q ) Y| (4.8)

e, em conseqiiéncia:

((Ai)z 2Ag(‘:sl s.)J o

n 2 2 n 1 l

Através da equagdo (4.9) € possivel calcular o valor da coordenada

(4.9)

generalizada q,""' bastando, para tanto, conhecer as variaveis q," € g,

Note porém que a avaliagdo de qs: requer o conhecimento de qs? e qsi".
Neste contexto, faz-se necessario o estabelecimento de um tratamento
particular para o calculo do termo q,;' =gq(t=-At). Escrevendo-se as
equagdes (4.4),(4.6) e (4.7) paran=0 tém-se:

i, +(2C,04 R +0,2q =Q,) =Q,;(t=0), (4.10)

4.0 = L‘M( Lgi) @.11)

qs. (QS} _2q5? +q$i-])' (412)

(ar)?
Através da equagdo (4.10) pode-se obter o vetor de aceleragdo inicial como

fungdo dos vetores deslocamento e velocidade, ou seja:

iy = Qy — (28,0, )0, -0.a, - (4.13)
Observa-se também que, a partir da equagéo (4.11), pode-se relacionar o vetor

1 - ‘s .
deslocamentoq,;, com os vetores velocidade inicial, qs;, € O vetor
-1
deslocamento q,; conforme segue:

Qg =qs; +24t4,; . (4.14)
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Assim, com a substitui¢do da equagdo (4.14) em equagdo (4.12) encontra-se a

relagdo procurada:

qsi

-0 + A e (4.15)

sendo §,; calculado por intermédio da equagio (4.13).

4.4 Acoplamento Fluido-Estrutura

A deformagdo resultante em estruturas flexiveis submetidas a escoamentos
transonicos altera consideravelmente a natureza do escoamento no decorrer do
tempo. Neste contexto, se faz necessario resolver o problema aerodinidmico e
estrutural simultaneamente. O procedimento de solugdo adotado para a analise
aeroelastica de uma estrutura elastica linear com deslocamentos infinitesimais
consiste em resolver o problema aerodindmico no sentido de se obter as
componentes do vetor forca atuante sobre a estrutura. Essas componentes,
juntamente com as caracteristicas estruturais, servem como dados de entrada
para a resolugdo do problema estrutural. Uma vez resolvido o problema
estrutural, obtém-se os deslocamentos e rotagdes de cada no, os quais
estabelecerdo a configuragdo deformada. Com a nova configuragdo da
estrutura, regera-se a malha de calculo, calcula-se o novo campo de forgas
aerodinamicas para, em seqiiéncia, resolver o problema estrutural.

Um exemplo do procedimento citado anteriormente  esta
esquematicamente ilustrado na Figura 4.1. Trata-se da analise aeroelastica

dinamica de uma asa, conforme descrito por Fung (1993).
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Aerodinimica

Forca de Inércia

Figura 4.1 — Resposta de uma asa elastica submetida a um carregamento

aerodinamico

(F: forga de inércia ; M: momento; B: angulo de deflexio da superficie).

Em problemas dindmicos a asa desempenha trés fungdes distintas. Ela
produz forca aerodinamica, forga de inércia e sofre deformagdes elasticas. A
Figura 4.1 1lustra, de forma funcional, esses trés operadores. Neste exemplo a
asa ¢ limitada a apresentar apenas oscila¢des rotacionais em torno de seu eixo
elastico, ou seja, oscilagdes de arfagem. O movimento estrutural da asa é
modelado de acordo com as equagdes que regem o operador estrutural de uma
viga elastica. A deformagdo B sofrida pela asa realimenta os operadores
aerodinamico, inercial e estrutural, de forma a resultar uma nova configuragéo.
O sistema asa rigida — estrutura elastica forma o que ¢ denominado de ciclo
com realimentagdo. Uma forma de se analisar a estabilidade deste sistema é
determinar o sinal do parametro ganho de energia. O sistema torna-se instavel
quando a asa apresentar um “ganho” positivo de energia, esta retirada do
escoamento. Este ganho € modelado de acordo com a fungdo (FUNG, 1993):
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Ix

ganho = j M- (4.16)

0
sendo f a freqiiéncia natural e o o angulo de ataque da estrutura. Note que
este fator ¢ calculado a cada ciclo de oscilagio da estrutura. Se fosse

permitido a estrutura desenvolver o movimento de flexdo, a equacdo (4.16)

devernia ser alterada conforme segue:

21!.

&h f,
ganho—*j L—dt ”t (4.17)

sendo L a forga de sustentagdo atuante na asa e h o deslocamento vertical.

4.5 Consideracdes sobre Estabilidade

A anélise de estabilidade linear do esquema proposto para a resolugdo das
equagdes que governam o movimento da estrutura demonstra que ele é
condicionalmente estavel. Na utilizagdo de um namero muito grande de
modos, o passo no tempo ¢ definido em fungdo da ordem de grandeza das
freqiiéncias modais utilizadas na simulagdo. Segundo Bathe (1982), a restri¢do
de estabilidade em relagdo ao passo no tempo ¢ dada por:

A (4.18)

mmax

sendo ©,, o valor da maior freqiiéncia natural da estrutura utilizada na

formulagdo modal. Nos problemas aeroelasticos em que se pretende aplicar a
metodologia proposta, o passo no tempo adotado no problema aerodindmico ¢
muito menor do que aquele definido pela equagdo (4.18), (AZEVEDO;
GURUSWAMY, 1988, 1990b). Assim sendo, procede-se ao uso do passo no
tempo do problema aerodindmico na resolugdo do problema aeroelastico.

A analise de estabilidade aplicada ao esquema proposto também

demonstra que quando {;, — 0 o esquema €, numericamente, ndo dissipativo.

Este resultado era esperado tendo em vista que foram utilizadas diferengas

centradas na discretiza¢do temporal do operador estrutural. Esta caracteristica

‘VjYAY

3 4 5 6 7 unesp v 13 14 15 16

17

18



¢ interessante pois solugdes fisicamente instaveis nao serdo “mascaradas” com
a dissipagao numérica adicionada pelo esquema utilizado.

Finalmente, vale ressaltar que na derivagdo da equagao (4.4) foi adotada a
hipotese de que o carregamento aerodinamico permanece constante durante o
passo no tempo At. Este procedimento permite o uso das equagdo (4.4) de
uma forma desacoplada. Em contrapartida, essa facilidade impde uma certa
“defasagem” no tempo na avaliagdo do carregamento aerodindmico. Ou seja,
muito embora se esteja utilizando um passo no tempo consistente com 0s

limites de estabilidade pré-definidos para o problema aeroelastico, o

especialista deve estar ciente de que se trata de uma aproximagdo que pode

levar a resultados nao realisticos, dependendo da escolha do passo temporal.
Maiores detalhes referentes a analise de estabilidade em problemas

aeroelasticos podem ser encontradas em Azevedo (1988).
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CAPITULO S
RESULTADOS

5.1 Introducio

Este capitulo apresenta uma selegdo representativa de resultados
aerodinamicos, estruturais e aeroelasticos que foi utilizada na validagdo de
todas etapas pré-estabelecidas para o desenvolvimento do trabalho. A

apresentagdo dos parametros utilizados na especificagio dos ensaios sdo

disponibilizados de forma padronizada. A Figura 5.1 ilustra a disposi¢do com

a qual foram numeradas as faces dos blocos computacionais envolvidos na
analise e também exibe o sistema de coordenadas curvilineas utilizado. Nas
simulagdes que serdo apresentadas, a coordenada ( representa a dire¢do

normal a parede.

FACE -2

FACE -5 FACE -4

Figura 5.1 — Identificagdo do sistema de coordenadas curvilineas

generalizadas e das faces do bloco computacional (dominio computacional).
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As condigdes de contorno recebem a denominagdo estabelecida no

capitulo 3. E instrutivo ressaltar que as condigdes de contorno de interface sdo

citadas segundo as designagdes:

- “Interface I’ : interface justaposta que nio exige interpolagao;

- “Interface 1I”: interface justaposta em que € necessario um procedimento
de interpolagdo na transferéncia de dados entre malhas;

- “Sobreposta” : interface de sobreposigao.

5.2 Simulagdes Utilizadas para Validagiao
As simulagdes escolhidas para o processo de validagdo do codigo estdo

descritas conforme segue:
-  Resultados AERODINAMICOS:

» Escoamento transonico sobre uma placa com extremidade cilindrica.
Simulagdo utilizada na validagdo da formulagdo de Euler implementada
para o calculo de escoamentos externos. Também foi testada a implementagéo

da condigdo de contorno de interface sobreposta.

» Escoamento transonico laminar sobre uma asa com perfil NACA0012.
Validagdo da implementagio da formulagdo viscosa em um contexto
zonal. Foram testadas as condigdes de interfaces justaposta I e justaposta I1.
Cabe salientar que esta simulagdo ndo se preocupou em estudar os efeitos de
extremidade da asa na avaliagio do coeficiente de pressio aerodiniamica.
Neste contexto, as condigdes de contorno definidas para as extremidades
localizadas na dire¢do da envergadura foram implementadas segundo uma

aproximagao de parede ndo viscosa.
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» Escoamento laminar sobre uma configuragao hemisfério-cilindro.

Este teste procura avaliar a implementagdo dos termos viscosos nas trés

dire¢des coordenadas. Também foi investigado a metodologia adotada no

tratamento da condigdo de contorno de singularidade.

» Escoamento transonico turbulento sobre a asa do avido de caga F5.
A preocupagdo principal deste teste foi assegurar a confiabilidade do

operador aerodinamico com o modelo de turbuléncia ativado.

[I- Resultados ESTRUTURALIS:

» Galloping de Cabo.

Procurou-se através deste ensaio validar a implementagdo da formulagdo
modal com o operador aerodinamico desligado. Para este fim, foi simulado o
fenomeno aeroelastico de galloping tendo em vista que as forgas

aerodinamicas podem ser obtidas a partir de correlagdes empiricas.

[II- Resultados AEROELASTICOS:

» Escoamento supersonico, ndo estacionario € nao viscoso sobre uma rampa.

Este teste procura validar a implementagdo da metodologia multibloco
quando aplicada em um contexto ndo estacionario. Na interface localizada
entre os dois blocos computacionais, determinantes do dominio de calculo, foi
especificada a condigdo de contorno de interface sobreposta. Esta escolha ¢
justificada com base na necessidade de se avaliar a transferéncia de
informagdes entre os blocos representativos de dominios fixos e moveis. O
tratamento do contorno exige procedimentos de interpolagdo a cada passo no
tempo. A malha de calculo foi deformada segundo a metodologia adotada por
Robinson et al. (1991).

AVA
AVAYAY

2 3 4 5 6 7 unespwl 12: 43 14 1> 16

17

18



» Analise aeroelastica dindmica de flutter de painéis.

Validagdo do tratamento acoplado e n3o linear dos operadores
aerodinamico e estrutural. Utilizou-se uma formulagdo ndo viscosa para o
calculo do carregamento aerodinamico. As malhas representativas do dominio

fisico foram regeradas a cada passo de integragao no tempo.

Os topicos que seguem descrevem em detalhe todos os aspectos

envolvidos nas simulagdes supracitadas.

5.3 Resultados Aerodinamicos

5.3.1 Placa com Extremidade Cilindrica

Uma placa de comprimento infinito, perpendicular ao plano do papel e
com extremidade cilindrica, ¢ a simulagdo escolhida para testar a condigdo de
contorno de interface sobreposta. O dominio de calculo foi decomposto em
dois subdominios. A Figura 3.9 demonstra a disposi¢do dos blocos no dominio
de calculo. O bloco 1, Figura 3.10, € o bloco “parede”. Este bloco utiliza 67
pontos na dire¢do longitudinal (£), 7 pontos na dire¢do da envergadura (n) e
25 pontos na diregdo normal (£) a parede. A distribuigdo de pontos na dire¢do

normal a parede foi definida com P = 0,001 e Q =2,5 .0 bloco 2, Figura 3.11,

denominado de bloco “fluido”, foi definidlo com 66 pontos na diregdo
longitudinal, 7 pontos na dire¢do de envergadura e 20 pontos na diregdo
normal. Foram adotados os valores de P = 0,1 ¢ Q = 1,5 no calculo do
estiramento normal ao contorno “fluido”. As condigdes de contorno utilizadas
estdo ilustradas na Tabela 5.1. A Figura 5.2 ilustra, esquematicamente, as
faces representativas do bloco parede as quais foram citadas na Tabela 5.1.
Este ensaio utilizou a formulagdo de Euler tendo em vista que os dados
utilizados para fins de validagio foram obtidos a partir do codigo

desenvolvido por Bortoli (1995) segundo uma aproximagao nio viscosa.
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Tabela 5.1 — Condigdes de contorno: placa com extremidade cilindrica.

FACE

BLOCO -1

BLOCO -2

1

Saida

Saida

2

Interface

( sobreposta )

Entrada

Saida

Saida

Parede: Formulagao

Nao Viscosa

Interface
( sobreposta )

Parede: Formulagdo

Nio Viscosa

Parede: Formulagdo

N3io Viscosa

Parede: Formulagio

Nao Viscosa

Parede: Formulagdo

Nio Viscosa

e

Figura 5.2 — Identificagdo das faces do bloco parede representativo do

dominio fisico (configuragdo placa com extremidade cilindrica).
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A Figura 5.3 apresenta o campo de escoamento obtido. Pode-se observar

na Figura 5.3(a) a formagdo de uma onda de choque simétrica em relagio ao

corpo, verificada também em Bortoli (1995). Outro resultado interessante a ser
analisado ¢ aquele ilustrado na Figura 5.3(b). Verifica-se nesta figura que a
diregdo dos vetores velocidade na fronteira externa da malha representativa do
bloco 1 segue o escoamento determinado pelos pontos vizinhos pertencentes
as células da malha do bloco 2, a partir da qual foram interpolados seus
valores. Isto ¢ uma indicag¢do de que a comunicagdo entre os blocos esta sendo
realizada de forma correta. A Figura 5.3(c) ilustra, em detalhe, as linhas de
corrente. Estd bem definida a continuidade das isolinhas na regido de

sobreposicdo.

0.592128
0.507642

1 0.423156

—!{ 0.33867

o 0.254184
0.169698
0.085212¢€

(a) Contorno de numero de Mach.

AVA
AVAVA)

2 3 4 5 6 7 unespwl 12: 43 14 15 16 17 18



(b) Campo de vetores velocidade.

(¢) Linhas de corrente.

Figura 5.3 — Solugdo do escoamento sobre a configuragio placa com

extremidade cilindrica a nimero de Mach de escoamento livre de 0,67 e

angulo de ataque 0° .
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A Figura 5.4 exibe os vetores velocidade na superficie do corpo. Este
resultado demonstra que esta correta a implementagdo da condigdo de
contorno na parede ja que a condigdo de tangéncia esta sendo respeitada além
de ser identificado um perfil de velocidades caracteristico de um escoamento
ndo Viscoso.

Finalmente, a Figura 5.5 estabelece a comparagdo entre os resultados
obtidos pelo codigo 2-D desenvolvido por Bortoli (1995) e pelo presente

desenvolvimento. Note que, embora se esteja estudando um problema

tridimensional, sua solugdo é, de fato, bidimensional. Em outras palavras, a

solugdo deve ser idéntica em todos os planos computacionais definidos pelas
diregdes &E-L. A Figura 5.5 demonstra que existe boa concordancia entre os

resultados comparados.

PLACA
( ponto de estagnagiio )

(a) Regido de estagnagio sobre a placa.
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(b) Regiao de expansao sobre a regido superior da placa.

Figura 5.4 — Campo vetorial de velocidades para o caso da placa com
extremidade cilindrica a niamero de Mach de escoamento livre 0,67 e angulo

de ataque 0°.
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Direcao Longitudinal

Figura 5.5 — Comparagdo dos resultados 2-D e 3-D para pressao na parede

da placa.

AVA
AVAVAY

2 3 4 5 6 7 unesp wl 2 43 14 1o 16

17

18



5.3.2 Asa com Perfil NACA0012

O problema fisico de interesse considera o caso do escoamento em torno
de uma asa retangular infinita na dire¢do da envergadura (), com perfil
constante NACAO0012. As condigdes definidas para analise foram namero de

Mach 0,77, angulo de ataque 0° e escoamento laminar com numero de

Reynolds 0,48 x 10’ baseado na corda do perfil. E importante destacar que

esta simulagdo ndo se preocupou em estudar o comportamento do escoamento
nas regides proximas as extremidades da asa. Neste contexto, as condigdes de
contorno definidas para as extremidades localizadas na direg¢do da envergadura
foram implementadas segundo uma aproximag3do de parede ndo viscosa.
Essencialmente, o objetivo desta simulagdo foi avaliar criticamente alguns dos
aspectos envolvidos na implementagdo das condigdes de contorno de interface.
Embora o problema seja relativamente simples do ponto de vista geométrico, a
idéia fundamental foi estabelecer procedimentos a serem seguidos na
defini¢do dos contornos interface e formulagdo em cada um dos blocos de
calculo.

O numero de pontos bem como a formulagdo utilizada nos blocos
computacionais estdo disponiveis na Tabela 5.2. Sabe-se que o escoamento do
ar em torno de um objeto solido ¢, de maneira geral, ndo viscoso, exceto numa
fina camada fluida adjacente a superficie do corpo, denominada camada limite
(SCHLICHTING, 1955). Dentro desta camada, os efeitos da viscosidade do ar
se fazem presentes de tal forma que as particulas em contato com a superficie
adquiram a mesma velocidade da parede. Em contrapartida, nas regides
distantes do corpo, os efeitos viscosos entre as particulas de ar sdo
praticamente despreziveis. A abordagem “zonal” (MELLO, 1994), utilizada
no presente trabalho, procura aplicar esses conceitos adotando diferentes
formas de tratamento para o operador aerodindmico nas regides supracitadas.
Nas proximidades do corpo, onde os gradientes das propriedades conservadas

sio elevados, utiliza-se uma formulagdo viscosa. Nas regides distantes da
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superficie do corpo, o escoamento ¢ calculado utilizando-se uma formulagdo
n3o viscosa e, por conseguinte, um menor numero de pontos computacionais.
Foi definida a subdivisio do dominio de calculo na dire¢io normal a
superficie de sustentagdo. As condigdes de contorno estdo representadas na
Tabela 5.3 e a localizagdo das faces do bloco 2 estdo ilustradas na Figura 5.6.
Os dados obtidos para o coeficiente de pressio foram comparados com
aqueles publicados por Shuster er al. (1989). Nos ensaios realizados por
Shuster e al. (1989) a asa ndo se encontrava engastada nas duas extremidades
do tinel e o modelo apresentava perfis com espessura e corda constantes ao
longo da diregio da envergadura. As dimensdes da asa utilizada no
experimento bem como as localizagdes das tomadas de pressido estdo definidas
na Figura 5.7. Vale salientar que o problema fisico simulado neste trabalho é
diferente daquele cujos ensaios experimentais foram realizados por Shuster ef
al. (1989). Como ja explicado, preferiu-se fazer a simulagio de um problema
fisicamente mais simples, no qual ndo existem efeitos de ponta de asa, com a
finalidade de se validar a implementagio da formulagdo viscosa em um
contexto zonal. Nao obstante, como a envergadura da asa ensaiada por Shuster
et al. (1989) é suficientemente grande, € possivel se estabelecer uma

comparagdo entre os resultados obtidos na presente abordagem e aqueles da

referéncia citada desde que se tome uma estagdo ao longo da envergadura da

superficie que esteja suficientemente longe da extremidade da asa. A malha de
calculo definida para esta simulagdo pode ser vista na Figura 5.8.
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Tabela 5.2 — Caracteristicas dos subdominios utilizados na simulagdo do
escoamento sobre asa com perfil NACA0012

(§: diregdo longitudinal, n: dire¢do da envergadura, {: dire¢do normal).

DIMENSAO DA
MALHA

(&n,C)
101 x 7 x 20

FORMULACAO

BLOCO

Navier-Stokes
ReYcorsa=0,48 x 10°
( Laminar )
Euler
Euler

101 x7x 15
53 x7x10

Tabela 5.3 — Condigdes de contorno: asa com perfil NACA0012.

FACE

BLOCO -1

BLOCO -2

BLOCO -3

Saida

Saida

Saida

2

Interface 1
( justaposta )

Interface 11
(justaposta )

Entrada

Saida

Saida

Saida

PARTICULAR

( Parede Viscosa

+

Corte Esteira )

Interface |

(justaposta )

Interface 11
(justaposta )

Parede: Formulagao

Nao Viscosa

Parede: Formulagdo

Nao Viscosa

Parede: Formulagdo

N3io Viscosa

Parede: Formulagdo

Nio Viscosa

Parede: Formulagdo

Nao Viscosa

Parede: Formulagdo

Nio Viscosa

5 6 7
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Figura 5.6 — Identificagdo das faces do bloco 2 representativo do dominio
fisico (configuragdo: asa com perfil NACA0012).

Tomadas de Pressies

+

|~

Raiz

Figura 5.7 — Forma em planta da asa utilizada por Shuster ef al. (1989) ¢ a

localizagdo das tomadas de pressdes.
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CemmIioo

(b) Detalhe da interface justaposta I estabelecida entre os blocos 1 e 2.
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(c) Detalhe da interface justaposta 1l estabelecida entre os blocos 2 e 3.

Figura 5.8 — Plano da raiz da malha de calculo utilizada na simulagio do

escoamento sobre uma asa com perfil NACA0012 .

A Figura 5.9(a) ilustra o campo de escoamento na estagao representativa

da porgdo média da asa. Observa-se que os contornos de pressio apresentam

suavidade na area de sobreposi¢do entre as malhas, embora se tenha utilizado
dimensdes de malhas e formulagdes matematicas diferentes no tratamento de
cada subdominio computacional. A Figura 5.9(b) coloca em detalhe os
resultados obtidos na interface ndo coincidente para o campo de velocidades.
Claramente a figura demonstra que as isolinhas Mach apresentam a mesma
tendéncia de comportamento, muito embora a continuidade entre essas deixam
a desejar. Como o objetivo do trabalho é desenvolver um codigo voltado para
analise aeroelastica, sabe-se que o numero de pontos da malha é uns dos
parametros determinantes do tempo de calculo. Em conseqiiéncia, a redugdo
do numero de pontos ¢ uma medida natural na especificagdo dos parametros
de simulagdo. A preocupagdo principal € reduzir o namero de pontos sem a

correspondente perda da precisdo dos resultados. Neste contexto, os resultados
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apresentados na Figura 5.9(b) representam, de forma geral, o prego pago pelo
especialista quando este optar pela redugdo do numero de pontos nas regides
distantes do corpo bem como pelo tipo de interpolagdo utilizado na
transferéncia de informagdes de uma malha para outra.

Na Figura 5.10(a) ¢ apresentado o campo de vetores velocidade na regido

da parede da superficie de sustentagdo. E evidente a camada limite formada

sobre a parede e, os perfis de velocidade, caracteristicos de escoamentos
viscosos, sdo indicativos de que a condigdo de parede que utiliza uma
formulag@o viscosa esta sendo implementada corretamente. Digno de nota, a
Figura 5.10(b) ilustra em detalhe a interface justaposta I entre os blocos 1 e 2.
Pode-se observar que os vetores velocidade seguem a mesma diregdo
independentemente da origem da malha a qual pertencem, como se 0 dominio
de calculo fosse constituido de apenas um bloco computacional.

P
1.10783
1.09386
1.07989
1.06592
1.05196

— 1.03799

~ 1.02402
1.01005

4 0.996081
4 0.982112

(a) Contorno de Pressao.
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Detalhe da
Interface entre
os blocos2e3

Contorno
do
bloco 2

Contorno
do
bloco 3

C —=

(b) Isolinhas de nimero de Mach.

Figura 5.9 — Solugdo do escoamento sobre uma asa com perfil constante
NACA0012

(nimero de Mach 0,77, angulo de ataque 0° e niimero de Reynolds 0,48 x10°).

A Figura 5.11 exibe a comparagdo entre os coeficientes de pressiao obtidos
experimentalmente por Shuster e al. (1989) e aqueles obtidos numericamente
pelo presente desenvolvimento. Neste caso, a teoria prevé uma pequena
redugdo de pressio em algumas regides da asa relativamente aos dados
experimentais. Provavelmente as diferencas encontradas se devam
principalmente a configuragdo geométrica utilizada na representagdo do
dominio de calculo. Note que ndo foi levado em consideragdo efeitos de
extremidade de asa os quais, de alguma forma, ndo permitem que seja
realizada uma comparagdo mais efetiva. No entanto, os resultados apresentam-

se bastante consistentes com a fisica esperada do problema.
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(b) Campo de vetores velocidade na interface entre os blocos 1 e 2.

Figura 5.10 — Campo vetorial de velocidades sobre uma asa com perfil
constante NACA0012

(numero de Mach 0,77, angulo de ataque 0° e niimero de Reynolds 0,48 x10°).
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[0 :experimental
___: numérico
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Coeﬁgiente de P
Y
w

1 1
0.4 06
x/Corda

Figura 5.11 — Comparagio entre os coeficientes de pressido obtidos

numericamente ¢ experimentalmente, Shuster ef al. (1989)

(nimero de Mach 0,77; 4ngulo de ataque 0° ; nimero de Reynolds 0,48x10° ).

5.3.3 Configuracio Hemisfério-Cilindro

Todos os casos apresentados nos itens anteriores foram essencialmente
bidimensionais. O teste a ser descrito nesta se¢do procura incluir a influéncia
da terceira dimensdo. A configuragdo hemisfério-cilindro foi escolhida devido
a sua simplicidade geométrica e também por representar a forma geral de
veiculos langadores. Resultados experimentais e numéricos podem ser
encontrados em diversas referéncias, entre estas, destaca-se, Hsieh (1977), em
um contexto experimental, ¢ Azevedo (1988), o qual disponibiliza alguns
resultados numéricos.

As condi¢des de escoamento foram numero de Mach 0,60, angulo de

ataque 0° e escoamento laminar com numero de Reynolds baseado no

diametro do hemisfério igual a 0,49x10°. A rigor, esta simulagio deveria

incluir algum modelo de turbuléncia tendo em vista a ordem de grandeza do
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numero de Reynolds e a geometrnia utilizada. Isto ndo foi feito pois a grande
énfase deste esfor¢o estava na utilizagdo e validagdo do conceito de malhas
3-D justapostas. No entanto, conforme abordado por Azevedo (1988), embora
resultados laminares ndo sejam a melhor descrigdo fisica do problema em
questdo, a aproximagdo de escoamento laminar ndo provoca alteragdes
substanciais nos resultados obtidos para o processo de validagio da
metodologia proposta. A Figura 5.12 ilustra a malha representativa do dominio

fisico. Foram adotados os valores de P = 0,001 ¢ Q = 3,0 no calculo do

estiramento normal ao contorno parede e contorno fluido relativo ao bloco 2.
Para o contorno fluido que delimita o bloco 3, especificou-se P = 0,1 e

Q = 1,5. O detalhe da linha singular bem como a identificagdo das faces do
bloco representativo do dominio computacional pode ser visto na Figura 5.13.
As Tabelas 5.4 e 5.5 identificam os blocos e as condigdes de contorno
utilizadas na presente abordagem.

Valores computacionais referentes ao campo de escoamento estdo
demonstrados na Figura 5.14. A Figura 5.14(a) apresenta os resultados
referentes a componente cartesiana de velocidades na diregdo y. A simetria do
escoamento com relagdo a linha singular esta de acordo com os resultados
apresentados por Azevedo (1988), como se pode observar a partir da legenda
dos contornos da componente w de velocidade na Figura 5.14(a). A figura
também destaca a localizagdo da “superficie” polar do hemisfério exibida na
Figura 3.4(c). Note que a geometria definida para linha singular do hemisfério
é representada por um cilindro de raio 1x10® unidades de comprimento.
Essencialmente, a condi¢do de contorno de singularidade se baseia na média

aritmética simples obtida entre as propriedades calculadas nos pontos

adjacentes localizados na diregdo azimutal. E oportuno mencionar que esta

simulagdo também foi utilizada para validar a implementagdo da condigédo de
contorno do tipo singularidade a qual € extremamente importante para o

estudo de escoamentos em torno de configuragdes de foguetes.
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Figura 5.12 — Plano longitudinal da malha de calculo utilizada na

simulag¢do do escoamento sobre um hemisfério — cilindro.

Tabela 5.4 — Caracteristicas dos subdominios utilizados na simulagdo do
escoamento sobre uma configuragdo hemisfério-cilindro

(&: diregdo longitudinal, n: diregdo circunferencial, C: dire¢do normal).

BLOCO | DIMENSAO DA | FORMULACAO
MALHA
(&n.C)

49x 15x 15 Navier-Stokes

ReYgismetro=0,49 X 10°

( Laminar )
49x15x 12 Euler
25%15% 7 Euler
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Tabela 5.5 — Condigdes de contorno: configuragdo hemisfénio-cilindro.

BLOCO -1

BLOCO -2

BLOCO -3

Singulanidade

Singularidade

Singularidade

Interface |

( justaposta )

Interface 11
( justaposta )

Entrada

Saida

Saida

Saida

Parede:
Formulagdo

Viscosa

Interface |

( justaposta )

Interface 11

(justaposta )

Corte

Corte

Corte

Corte

Corte

Corte

(a) Plano longitudinal.
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FACE - 1
SINGULAR

(b) Localizagdo da face singular.

Figura 5.13 — Identifica¢do das faces do bloco parede representativo do

dominio fisico (configura¢io: hemisfério-cilindro).

Valores computacionais referentes a0 campo de namero de Mach estdo

disponiveis na Figura 5.14(b). De acordo com os resultados experimentais

publicados por Hsieh (1977) as condig¢des de escoamento livre, definidas para

o estudo da geometria em questdo, ndo favorecem o aparecimento de regides
supersonicas. Dentro deste enfoque, os contornos apresentados na Figura
5.14(b) correlacionam-se com os dados experimentais de Hsieh (1977). A
figura também 1lustra os contornos obtidos na regido de expansdo definida
pela jungdo do hemisfério e o cilindro. Estes apresentam consisténcia com a
fisica esperada do problema.

Finalmente, enfatiza-se que ndo foi objetivo da presente implementagio
capturar plenamente a influéncia dos efeitos viscosos nas diregdes
circunferencial e normal ao corpo. Ainda assim, o nimero de pontos adotados
nessas dire¢des foi o suficiente para se obter uma boa concordancia entre os

resultados experimentais e tedricos no tocante a distribuigdo de pressdo sobre

a superficie, Figura 5.15.
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(a) Componente cartesiana de velocidades na dire¢do y.

(b) Campo de niimero de Mach.

Figura 5.14 — Solugdo do escoamento sobre a configuragdo hemisfério-

cilindro (nimero de Mach 0,60, angulo de ataque 0° e nimero de Reynolds 0,49x10°).
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[1 : experimental
: numérico

o
o (5}

Coeti:iciente de Pressao
o

1 1 1
B B 4
Direcao Axial

Figura 5.15 — Comparagao entre os coeficientes de pressdo obtidos

numericamente e experimentalmente devido a Hsieh (1977) .

5.3.4 Escoamento Viscoso Turbulento sobre a Asa do Avido de Caca F5

Esta simulagdo considera o escoamento viscoso turbulento sobre a asa do
avido de caga F5 que tem como alongamento 2,98, afilamento de 0,31, e
angulo de enflechamento de 31,92°. A preocupagdo principal deste teste foi
assegurar a confiabilidade do operador aerodindmico com o modelo de
turbuléncia ativado.

Os resultados foram obtidos utilizando-se uma malha com topologia C no
plano & -¢ e topologia H no plano £ -n, sendo £ a diregdo longitudinal, n a
diregdio ao longo da envergadura e ¢ a dire¢do normal a superficie de
sustentagdo. Convém ressaltar que a discretizagdo do dominio de calculo foi
realizada de forma analoga ao trabalho publicado por Mello (1994), com a
diferenga de que, agora, a malha originalmente gerada por Mello (1994)

apresenta-se particionada em 4 blocos. A Figura 5.16 ilustra a topologia
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adotada e também coloca em detalhe a regido do corte localizado na regido
posterior a extremidade livre da asa. A solugdo apresentada por este trabalho
utiliza trés blocos definidos segundo a disposi¢do demonstrada na Figura 5.17,
e um bloco definido a partir da extremidade da asa. O numero de pontos bem
como a formulagdo utilizada nas malhas de calculo estio disponiveis na
Tabela 5.6. As condigdes de contorno estdo representadas na Tabela 5.7.

Os ensaios foram realizados com um numero de Mach igual a 0,95 e

angulo de ataque 0° . O regime de escoamento ¢ turbulento com namero de

Reynolds baseado na corda da raiz da asa definido como sendo 11x10°.

Os resultados obtidos para o coeficiente de sustentagdo, C;, e coeficiente
de arrasto, C4 estio demonstrados na Figura 5.18. Os resultados estdo
consistentes com aqueles apresentados por Sankar e Kwon (1989) o que
confere ao operador aerodindmico a confiabilidade necessaria para se
prosseguir com o desenvolvimento do tratamento acoplado e ndo linear de
problemas de iteragdo fluido-estrutura podendo-se utilizar como opgdo, no
calculo do operador aerodinamico, uma formulagdo viscosa turbulenta.

(a) Topologia da asa.
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4}
0.00 0.002 0.003 0.004
Direcao Longitudinal

(b) Detalhe do corte localizado a partir da extremidade livre da asa.

Figura 5.16 — Geometria adotada para o caso da asa do aviao de caga F5.

Tabela 5.6 — Caracteristicas dos subdominios utilizados na simulagdo do
escoamento sobre asa do avido de caga F5

(&: diregdo longitudinal, n: dire¢do da envergadura, C: dire¢do normal).

BLOCO DIMENSAO DA | FORMULACAO
MALHA Turbulento

(Enil) ReYeorda = 11x10°
11 x 15 x 41 Navier-Stokes

121 x 15 x 41 Navier-Stokes
11 x15x41 Navier-Stokes

141 x 6x41 Navier-Stokes
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BLOCO 2

BLOCO 1

Figura 5.17 — Plano da raiz da asa do F5 ilustrando a disposigdo dos

blocos em relagdo a superficie de sustentagio.

Tabela 5.7 — Condigdes de contorno: asa do avido de caga FS5.

FACE

BLOCO -1

BLOCO -2

BLOCO -3

BLOCO -4

1

Saida

Interface 1
(justaposta )

Interface 1
(justaposta )

Saida

Entrada

Entrada

Entrada

Entrada

Interface 1

( justaposta )

Interface 1

(justaposta )

Saida

Saida

Corte

Parede

Viscosa

Corte

Corte

Parede

Nao Viscosa

Parede

Nao Viscosa

Parede

Nio Viscosa

Interface 1~
( justaposta )

Interface 1

(justaposta )

Interface |
(justaposta )

Interface 1
(justaposta )

Parede

Nio Viscosa

unesp

AVA
AVAVEY
i

L A ds 14 15 16




— CL
CcD
CL - Sankar (1989)
CD - Sankar (1989)

10 11 12 13 14
J: Diregdo ao longo da envergadura

Figura 5.18 — Coeficientes de sustentagdo (C, ) e arrasto (Cy) para o caso

do escoamento transonico sobre a asa do F5

Maiores detalhes referentes a geometria, estudo de efeitos de extremidade
e também ao calculo dos coeficientes utilizados na determinagdo do
carregamento aerodindmico sobre a asa, em regime estacionario € nao

estacionario, podem ser encontrados em Mello (1994).
5.4 Validac¢do do Operador Estrutural

5.4.1 Objetivos

Esta segao pretende simular o fendmeno aeroelastico de galloping com a
finalidade de validar a implementagdo da formulagao modal isoladamente, ou
seja, com o operador aerodindamico desligado. O fato de as forgas
aerodinamicas poderem ser obtidas a partir de correlagdes empiricas motivou
o presente desenvolvimento. Alguns detalhes sobre a formulagdo matematica

do fenémeno aeroelastico de galloping podem ser encontrados no Apéndice A.
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5.4.2 Galloping
A Figura 5.19 representa, esquematicamente, um cabo de ferro, parede

fina com espessura de 0,25 cm e se¢do transversal quadrada de 400 cm?,

apoiado sobre dois suportes distanciados de 1200 cm. As freqiiéncias naturais,

©, , € os modos normais de vibragdo da estrutura, v, , de acordo com Harris

(1988), sao dados por:

(5.1)

(5.2)

sendo E, o modulo de elasticidade, I, o momento de inércia, L, o
comprimento do cabo, m a massa da estrutura e n o indice relativo ao modo. A
coordenada z ¢ medida ao longo da diregdo definida pela reta suporte que une

os dois apoios.

Figura 5.19 — Configuragdo utilizada na simulagio de galloping: cabo de ferro,
parede fina com espessura de 0,25 cm, se¢do transversal quadrada de 400

cm’ e suportes distanciados de 1200 cm.
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A fim de validar o operador estrutural, adotou-se os mesmos parametros

estruturais que Blevins (1977), ou seja: E, = 2 x10° kg{; ,1.= 1420 cm*e m =
cm

17,28 kg. O fator de amortecimento atribuido a cada modo foi de £, =0.01. A
densidade do ar, p, assumiu o valor de 1,23 kg /m’. A obtengdo da curva
representativa do carregamento aerodinamico, C,, esta descrita no Apéndice
A. Os parametros utilizados em sua determinagdo foram a,= 2,7 ¢ a,= -31.

Note que o coeficiente de for¢a vertical foi aproximado utilizando-se apenas
coeficientes polinomiais impares. Isto ¢ justificavel visto que a segdo
transversal do corpo € simétrica para a = 0.

Através de uma analise linear, Blevins (1977) deduziu que a velocidade
reduzida critica para que o cabo entre em galloping é calculada de acordo com
a equagdo (5.3):

b 4m.(2n(;,)

2
u pD (5.3)

a

fD : (OE]_ +C1))l

sendo que, para segdes quadradas, %+Cl,= — 2,7 (BLEVINS, 1977).
C

Substituindo-se os valores supracitados na equagdo (5.3), pode-se concluir

que a partir de u = 28,92 n/s a estrutura acima estara em galloping.

5.4.3 Resultados Numéricos
O procedimento numérico consiste em atribuir um deslocamento inicial de
1x10”m na segdo média do cabo, adotar uma velocidade de escoamento livre

para, finalmente, verificar como se comporta o fator de ganho.
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O grafico ilustrado na Figura 5.20 representa as curvas de ganhos de
energia obtidas para varias condi¢des de escoamento. E instrutivo observar

que este parametro ¢ calculado através do produto da forga de sustentagio, L,

e a componente vertical do vetor velocidade, % para cada ciclo do

movimento harmonico da estrutura, ou seja:

T oh
Ganho =-[L—dt. (5.1)
0 ot

A metodologia adotada neste topico do trabalho determina o deslocamento
vertical associado a cada modo estrutural utilizando como carregamento
aerodinamico forgas obtidas a partir de ensaios estacionarios (Anexo A).
Sendo L considerado “constante”, a equac¢do (5.1) é uma forma de se
representar a contribuigdo modal no decaimento ou amplificagdo da
velocidade vertical da estrutura durante a marcha temporal. De forma geral,
este fator indica se a estrutura esta perdendo ou ganhando energia para o meio
fluido. Claramente, pode-se observar que a primeira velocidade critica esta
situada entre 20 e 30 m/s.

A Figura 5.21 ilustra o que a literatura se refere como ciclo limite
caracterizando a resposta do cabo em galloping. Tendo como base o resultado
pesquisado por Blevins (1977) foi encontrado o valor de u = 28,95 m/s para a
velocidade critica, o que demonstra com um erro de 0,10% o comportamento

esperado.
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Fator de Ganho

-l-...-;-' ' | —— i 4 l | L L 1 I
12 15

6 9
Tempo[s]

Figura 5.20 — Fator de ganho de energia associado ao 1° modo para diferentes

velocidades de escoamento.

—— Primeiro Modo
— — — — Segundo Modo
Terceiro Modo

Fator de Ganho

6
Tempo [s]

(a) Contribui¢oes modais.
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(b) Amplitude da resposta.

Figura 5.21 — Cabo de ferro, parede fina com espessura de 0,25 cm, se¢do

transversal quadrada de 400 cm’ e suportes distanciados de 1200 cm na

condigdo de escoamento u = 28,95 m/s em galloping .
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5.5 Resultados Aeroelasticos

5.5.1 Escoamento Supersonico Nio Estacionario Sobre uma Rampa
Solugdes de escoamentos supersonicos, nao Viscosos, em regime
permanente sdo largamente conhecidos na literatura (SHAPIRO, 1953). O
estudo de escoamentos supersonicos, nNdo VisCOSOS € N30 estacionarios em
rampas com angulos variando em fungdo do tempo, receberam atengao a partir
da década de 80, como pode ser visto nos trabalhos publicados por Degani;
Park (1983, 1994). Neste trabalho foi adotada a simulagédo realizada por Park
et al. (1994) a fim de validar a metodologia multibloco em um contexto ndo
estacionario. Naquela referéncia foi investigado o escoamento nao
estacionario, supersonico € ndo viscoso sobre uma rampa movel. A
configuracdo geométrica estad esquematicamente ilustrada na Figura 5.22. No

presente trabalho foram analisados dois casos distintos. Em uma primeira

analise, o angulo da rampa, 0, variou com o tempo segundo a fungéo :

01t ..t<T
e{

(.1

By T

0

sendo T definido para que 0., =5°. No segundo caso o angulo da rampa

variou sobre a fungdo linear 6=0,1 t de forma a perfazer um ciclo de
compressdo (0° : 5°), expansdo (5°: —5°) e compressdo (-5° : 0° ) . A malha
de calculo foi deformada a cada passo de integragdo temporal. A localizagdo
dos pontos de tomadas de pressdo, A e B, ilustrados na Figura 5.22, ndo foram
bem definidos na referéncia supracitada. Neste trabalho, as localizagdes dos
pontos A e B foram definidas em fungdo do comprimento da rampa, L, ou
seja, L vale 50% de L, e Lg 90% de L.

Na referéncia citada, foi adotado 6, = 20°. Em conseqiiéncia, ndo ¢

possivel uma comparagdo direta dos presentes resultados com aqueles da
referéncia Park et al. (1994), mesmo porque a localizagdo dos pontos A ¢ B

ndo esta efetivamente definida na referéncia, como ja citado. De qualquer
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forma, para que se possa obter alguma confianga nos presentes resultados, a

Figura 5.23 exibe alguns dos resultados publicados por Park e al. (1994).

A

6(t)

L L |
I< 1

Figura 5.22 — Geometria da rampa adotada na simulagao.

(a) Variagdo de pressdo nos pontos A e B para a simulagdo do escoamento sobre uma

0]t ,t<T
9ﬁrml :1>T-

rampa movel. Mach=2, 0 = {
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|
90 10 10 20
Wedge angle (deg.)

(b) Curva de histerese verificada na simulagio do escoamento sobre uma rampa nio
estacionaria. Mach = 2 ; ciclo: compressdo (0° : 20°), expansdo (20°:-20°)e

compressao (-20°: 0%)
Figura 5.23 — Resultados publicados por Park ef al. (1994).

A malha de calculo foi deformada segundo o procedimento computacional
desenvolvido por Robinson ez al. (1991), descrito no Anexo B. Pode-se
observar que a qualidade da malha esta inimamente ligada ao valor do
parametro I" e do numero de iteragdes de Jacobi realizadas no processo. Na
simulagdo da rampa ndo estacionaria foi adotado o valor de I'=2 e um total de
4 iteragoes de Jacobi. A Figura 5.24 exibe a distribui¢do de pontos para os
angulos de rampa de 0° e 5°. Em todas as simulagdes o dominio de calculo foi
decomposto em dois subdominios. O bloco 1, representativo do bloco
“parede” utiliza 29 pontos na diregdo longitudinal (£), 7 pontos na diregdo da
envergadura (n) e 20 pontos na dire¢io normal (£) a parede. O bloco 2,
denominado de bloco “fluido”, foi definido com 20 pontos na diregdo
longitudinal, 7 pontos na dire¢io de envergadura e 20 pontos na dire¢do

normal.
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As condigdes de contorno utilizadas estdo disponiveis na Tabela 5.8 ¢ a
localizagdo das faces representativas do bloco parede esta demonstrada na
Figura 5.25. Enfatiza-se que esta simulagdo tem como objetivo principal
analisar criticamente a troca de informagdes entre os subdominios
computacionais durante a marcha temporal. Neste contexto, utilizou-se a
condigdo de contorno de interface sobreposta por ser a mais “critica” no que
diz respeito a determinagdo dos valores do contorno computacional através de

procedimentos de interpolagdo.

Tabela 5.8 — Condigdes de contorno: configuragdo rampa movel.

FACE BLOCO -1 BLOCO -2

( bloco moével ) ( bloco fixo )

Entrada Entrada
Interface Saida

( Sobreposta )

Saida Saida

Parede: Formulagao Interface

Nio Viscosa ( Sobreposta )

Parede: Formulagao | Parede: Formulagao

Nao Viscosa Nao Viscosa

Parede: Formulagdo | Parede: Formulagao

Nao Viscosa Nio Viscosa

O prmeiro caso estudo foi conduzido para numero de Mach

01t ,t<T

2,0 ={ e L = 0,5. A Figura 5.26 exibe a variagdo de pressdo nos
0ﬁﬂ.al s£>T

pontos A e B destacados na Figura 5.22. Pode-se observar que no estagio

inicial do desenvolvimento do escoamento a pressio no ponto B ¢ mais

elevada que no ponto A. Este resultado é consistente visto que a velocidade
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linear em B € maior que em A. Imediatamente depois que cessa 0 movimento
verifica-se uma queda de pressdo na superficie da rampa. E notério também
que a queda de pressdo em B ¢é superior a variagdo de pressdo sofrida pelo
escoamento em A. Isto pode ser explicado tendo em vista que, uma vez
retirada a “for¢a de excitagdo”, decorrente da variagdo do angulo da rampa, a
perturbagdo do escoamento sofrida em B é maior que em A em conseqiiéncia
de sua maior velocidade linear. Os resultados supracitados estio de acordo
com aqueles publicados por Park et al. (1994). E importante ressaltar que a
analise em questio refere-se apenas ao comportamento transiente do campo de

escoamento.

—
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 — BT ST

~05 06 07 O
Direcao Longitudinal

o

(a) Configuragdo inicial da malha de calculo (6(t=0)=0°).
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BLOCO -1

(b) Configuragdo de malha deformada, (0 = 5°).
Figura 5.24 — Deformagdo da malha de calculo segundo o algoritmo de
Robinson ez al. (1991).

FACE -2 | /
|

FACE -1

|
|
|
|
i
i
i
i

A g

Parede

Figura 5.25 — Identifica¢do das faces do bloco parede representativo do

dominio fisico (configuragdo: rampa).
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1 1 |
0.1 0.15 0.2 0.25
Tempo Adimensional

(a) Variagio de pressao.

B
A

|
8(t)

|If

(b) Localizagdo das tomadas de pressio.

Figura 5.26 — Variagdo de pressdo nos pontos A e B para a simulagio do
escoamento ndo estacionario sobre uma rampa movel

01t ,IST)
eﬁnal '-'t}T '

(numero de Mach =2, 0 = {
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Em uma segunda simulagio, foi definido niumero de Mach 2, L=0,5¢ 0
angulo da rampa variou sobre a fun¢do linear 6 = 0,1 t de forma a perfazer um

ciclo definido pelos estagios de movimento: compressdo (0° : 5° ), expansio

(5°:-5°) e compressdo (-5°: 0°) . A Figura 5.27 exibe a varia¢do da pressdo

na superficie da rampa durante o ciclo compressio-expansao-compressao
decorrente do movimento da rampa. A curva demonstra uma severa histerese.
De acordo com o grafico, nos instantes t; € t, a rampa apresenta 0 mesmo
angulo de inclinagdo. No entanto, em t = t; 0 movimento da rampa €
ascendente e, em conseqiiéncia, o escoamento sofre um processo de
compressdo. Em t = t,, 0 campo de escoamento supersonico esta submetido a
um processo de expansdo. Portanto, ¢ justificavel que a pressdo sobre a
superficie da rampa no instante t; seja superior aquela verificada no instante t,
visto que as caracteristicas do escoamento sio extremamente diferentes. Este
comportamento também foi observado no trabalho publicado por Park er al.
(1994).

A Figura 5.28 exibe a comparagdo entre os resultados obtidos utilizando-
se uma configuragdo de bloco unico e uma configuragdo multibloco. A malha
monobloco utilizou 25 pontos na dire¢do longitudinal, 7 pontos na dire¢do de
envergadura e 40 pontos na dire¢do normal. Percebe-se que a correlagdo
existente entre os dados correspondentes as duas configuragdes deixam
bastante a desejar. Rigorosamente falando, ndo € possivel realizar alguma
comparagdo entre as diferentes abordagens quando no uso da condigdo de
contorno de interface sobreposta. As malhas utilizadas sdo completamente
diferentes. No entanto, ¢ interessante observar que, no tocante as tendéncias de
comportamento entre as curvas, pode-se concluir que os procedimentos de
interpolagdo utilizados na resolugdo multibloco sdo suficientemente robustos
para capturar os fenomenos ndo lineares envolvidos no tratamento de

escoamentos nao estacionarios.

AVA
AVAVAY

3 4 5 6 7 unespwl 12 43 14 15 16 17

18



Finalmente, convém salientar que os pontos de contorno da malha
representativa dos blocos fixos e moveis tém os valores de propriedades
atualizados a cada passo no tempo através de procedimentos de interpolagao.
Uma vez que alguns blocos podem estar em movimento, torna-se também
necessario re-localizar os pontos de contorno a fim de wiabilizar o
procedimento de interpolagdo. Este processo de busca possui custo

computacional elevado, principalmente se algoritmos mais simples e com uma

logica mais intuitiva forem empregados. E instrutivo ressaltar que ndo foram

realizadas simulagdes que pudessem quantificar o custo computacional
envolvido no uso de malhas sobrepostas. No que diz respeito as simulagdes
nao estacionanias, a determinagdo correta do custo computacional ¢é
extremamente importante, visto que a malha de calculo € prioridade
indiscutivel quando no trato de configuragdes realisticas de uso pratico. Diante
desta preocupacgdo, antes de se emitir um parecer definitivo sobre a aplicagdo
da condigdo de contorno de interface sobreposta no tratamento de escoamentos
ndo estacionarios, seriam necessarios estudos mais aprofundados que
delimitem melhor os custos envolvidos em todo o envelope de aplicagdo da

metodologia proposta.
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Inicio do
Movimento

(a) Histerese.

A

~ 8(1)

Ill

(b) Localizagdo das tomadas de pressdo.

Figura 5.27 — Curva de histerese verificada na simulagdo do escoamento
ndo estacionario sobre uma rampa movel

(numero de Mach = 2 ; ciclo: compressdo-expansao-compressio).

AVA
AVAVAY

4 5 6 7 unespwl 2 43 14 15 16 @27 18



Multibloco

Bloco Unico

(b) Histerese.

B
A

. B(1)

(b) Localizagdo das tomadas de pressao.

Figura 5.28 — Comparagio entre as variagdes de pressio verificadas nas
simulagdes multibloco e bloco unico do escoamento ndo estacionario sobre
uma rampa movel

( nimero de Mach = 2, ciclo: compressao-expansao-compressao).
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5.5.2 Flutter de Painéis

Um dos estudos dinamicos mais abordadas na literatura é a analise de

flutter de painéis. Bisplinghoff; Houbolt (1962, 1958) publicaram a solugdo

analitica para este problema utilizando, na resolugdo do operador estrutural, a
teoria das cascas finas. Este problema foi resolvido numericamente por varios
pesquisadores. Uma referéncia muito citada ¢ aquela devido a Lesoinne e
Farhat (1996). Experimentos sugerem que um painel, com uma extremidade

engastada e as outras livres, comporta-se essencialmente como um aerofolio,

(KORNECKI et al., 1976). A carenagem de configuragdes do tipo foguete

apresenta em sua configuragio estrutural elementos do tipo painel. Estes sdo
alguns exemplos que justificam o grande empenho de pesquisadores no estudo
deste tipo de configuragao.

A instabilidade de um painel depende, fundamentalmente, da velocidade
do escoamento. Se o painel esta simplesmente apoiado ou engastado em suas
extremidades pode perder a estabilidade por divergéncia em escoamentos
subsonicos e por flutter em escoamentos supersonicos. Por outro lado, se o
painel apresenta-se engastado em uma extremidade e as outras sio mantidas
livres, este tende a perder estabilidade por divergéncia em escoamentos
supersonicos e flutter em escoamentos subsonicos (KORNECKI, 1974).

Esta se¢do pretende simular o fenomeno aeroelastico flutter de painéis
com a finalidade de validar a implementagio do acoplamento entre os
operadores aerodinamico e estrutural. A simplicidade da geometria e a
disponibilidade de resultados para fins de comparagdio motivou o presente

desenvolvimento.
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5.5.2.1 Solugao Analitica
A solugdo analitica do problema de flutter de painéis utiliza na defini¢do
do operador estrutural a equagdo (5.4), desenvolvida para placas com razdo de

aspecto infinita,

~2 ~4

o zt o z,t

mZYED , pIVEY g, 4, (5.4)
ct oz

sendo y a deflexdo vertical da placa e P a pressdo. Essencialmente, trata-se de
uma formulagdo 2-D. Convém ressaltar que a pressdo ¢ definida considerando-
se um comprimento unitario para a dire¢do de envergadura no painel. Ambas
variaveis sio fungdes da coordenada longitudinal da placa z e do tempo t. Os

parametros m ¢ D, s3o definidos conforme segue:

m=p.h

g1ha

o E.h’ (5.5)
* 12 -v?)

sendo v, arazdo de Poisson, h a espessura da placa e p, a massa especifica do
material. O termo D, é denominado de rigidez a flexdo e m € a massa da placa

por unidade de area. Nesta simulagdo sera considerado que a placa encontra-se
engastada nas duas extremidades. Os parametros utilizados na determinagdo
da velocidade de flutter estao ilustrados na Tabela 5.9. A solugdo analitica
mostra que, para os parametros supracitados, o limite de estabilidade é
alcan¢ado quando nimero de Mach atingir 2,27 e a freqiiéncia na qual ocorre
esse limite € de 462,2 rad/s. Digno de nota, a solugdo analitica utilizou a

formulagdo do potencial linearizado no calculo do operador aerodinamico .

5.5.2.2 Solu¢do Numérica
O problema de flutter de painéis foi resolvido numericamente utilizando-
se a formulagdo de Euler para o calculo do operador aerodinimico e a

formulagdo modal para a determinagdo da dinamica da estrutura. O dominio

de calculo foi subdividido em dois blocos. A Figura 5.29 ilustra a geometria

adotada e identifica as faces do bloco parede sobre o qual o painel esta
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presente. A Figura 5.30 exibe a malha de calculo utilizada. As Tabelas 5.10 e
5.11 apresentam as caracteristicas das malhas e as condi¢des de contorno
utilizadas na definigio do operador aerodindmico, respectivamente.
Obviamente este problema ndo exige a decomposigdo multibloco. No entanto,
este procedimento ¢ interessante no sentido de se validar a metodologia
quando acoplada ao operador estrutural. As freqiiéncias e os modos naturais da
estrutura foram obtidos a partir de Weaver er al. (1990). Para a sua
determinagdo foram utilizados os parametros apresentados na Tabela 5.9.
Foram adotados dois modos normais na resolugdo do problema. A Tabela 5.12
reane as freqii€éncias naturais bem como os modos normais de vibragdo

adotados.

vl

FACE - 4

Figura 5.29 — Representagdo esquematica do dominio de calculo
(configuragdo: painel).
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BLOCO 2

SREEERENNII

Direcao Longitudinal

Figura 5.30 — Plano da raiz da malha de calculo utilizada no teste de

simulagdo de flutter em painéis ( ___: painel).

Tabela 5.9 — Parametros utilizados no calculo de flutter de painéis.

VARIAVEL | VALOR ADOTADO
L 0,5m

h 1,3510° m
2.710 kg/ m?

7,728 x 10" N/m?

0,3
1,4
0,4 kg/ m’
25.714 N/'m’
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Tabela 5.10 — Caracteristicas dos subdominios utilizados na simulagdo de

(&: dire¢do longitudinal, n: dire¢do da envergadura, C: dire¢do normal).

flutter de painéis

BLOCO

DIMENSAO DA
MALHA

(Emé)

FORMULACAO

73x7x20

25 pontos sobre o

painel

3x7x 6

Tabela 5.11 — Condigdes de contorno: simulagido de flutter em painéis.

FACE

BLOCO -1

BLOCO -2

Entrada

Entrada

2

Interface 1

(justaposta )

Saida

Saida

Saida

Parede: Formulagio

Nao Viscosa

Interface 1
(Jjustaposta )

Parede: Formulagao

Niao Viscosa

Parede: Formulagao

Nio Viscosa

Parede: Formulagido

N3ao Viscosa

Parede: Formulagao

Nao Viscosa

7
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Tabela 5.12 — Parametros modais utilizados na simulagdo de flutter de painéis.

(a) Freqiiéncias naturais.
FREQUENCIAS
NATURAIS
©,=197rad /s

©, =544 tad/s

(b) Modos Normais.
MODOS
NORMALIS

v, :sini—m, n = 1, 2 modos

s

O primeiro passo adotado na simulagdo de escoamentos n3o estacionarios
¢ a determinagdo de uma solugio inicial. Fundamentalmente, esta, ¢ a solugdo
de estado estacionario. Levando-se em consideragdo que o escoamento € nio
viscoso, pode-se argiiir que uma placa plana disposta conforme ilustra a Figura
5.30 ndo oferece nenhuma perturbagdo ao campo de escoamento. Logo, a
solugdo inicial mais natural para esta simulagdo ¢ a condi¢do de escoamento
nao perturbado.

O parametro utilizado na pesquisa da velocidade de flutter foi o numero de

Mach. Manteve-se constante a velocidade de referéncia, a_, com o valor

LY

obtido a partir das condigdes definidas para cada ensaio, ou seja, a, =

[+ o]

O escoamento foi perturbado através de um deslocamento inicial de 10~ m

aplicado ao segundo modo normal de vibragdo.
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O objetivo desta simulagao ¢ determinar as condi¢gdes em que ocorre a
instabilidade flutter. Neste contexto, o painel encontra-se engastado nas
“duas” extremidades e o regime de escoamento € supersonico. O grafico

ilustrado na Figura 5.31 representa as curvas de ganhos de energia obtidas

para varias condigdes de escoamento. A Figura 5.32 ilustra a resposta da

estrutura, em termos de deslocamento modal para a condigdo de numero de
Mach 2,25. Todos os valores plotados foram obtidos na coordenada axial do
painel em que ocorreram as maiores amplitudes de vibragdo.

O valor encontrado para esta coordenada foi de x = 0,33 m. Pode-se
concluir que a freqiiéncia de flutter ocorre no intervalo de namero de Mach
2,24 < Ma < 2,25. Enfatiza-se que o objetivo desta simulagdo ¢ demonstrar a
potencialidade do método na analise de instabilidades aeroelasticas. Neste
contexto, a correlagdo obtida entre os dados experimentais € numéricos sdo

satisfatorios.

Fator de Ganho
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Figura 5.31 — Fator de ganho de energia associado ao 2° modo para diferentes

condig¢des de excitagdo.
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Figura 5.32 — Amplitude associada ao 2° modo de vibragdo de um painel

submetido ao escoamento Euler com niimero de Mach 2,25.
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CAPITULO 6
COMENTARIOS FINAIS

O presente trabalho teve por objetivo desenvolver e implementar uma
metodologia de calculo para a resolugdo de problemas aerodinamicos
compressiveis € sua extensdo para o tratamento de problemas aeroelasticos.
Este desenvolvimento permite trabalhar com operadores aerodinamicos que
utilizam a formulagdo de Euler e as equagdes médias de Navier-Stokes tanto
de forma isolada como também oferece a opg¢do de um tratamento “zonal”, no
qual é viabilizado o uso de formulagdes diferentes nas diversas regides do
dominio de calculo.

O emprego de coordenadas curvilineas generalizadas aliadas a capacidade
multibloco permitiu que a metodologia proposta pudesse ser facilmente
aplicada na resolugdo de escoamentos sobre geometrias realisticas de uso
pratico. Como a discretizagdo espacial empregada no problema aerodindmico
¢ de segunda ordem de precisdo no espago € no tempo, pode-se empregar esta
metodologia no tratamento de estruturas flexiveis. Obviamente esta opg¢do
deve ser testada com respeito as limitagdes do codigo. O primeiro cuidado é
com relagdo a marcha temporal. Por questdes de estabilidade, o passo no
tempo deve ser definido em funcdo das caracteristicas do esquema Runge-
Kutta adotado no tratamento do operador aerodinamico e das freqiiéncias
modais utilizadas na representagdo do operador estrutural. Outro cuidado que
deve ser tomado ¢ com relagdo as malhas computacionais geradas. Estas
devem ser ortogonais na regido da parede da superficie de sustentag¢do e, uma
vez que o gerador utilizado no presente trabalho ¢ um gerador algébrico, ndo
existe um controle adequado na distribuigdo de pontos sobre configuragdes

generalizadas, quando essas sdo postas em movimento.
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O operador aerodinamico foi testado para regimes de escoamento
definidos segundo o intervalo de variagdo de numeros de Mach: 0,2 - 2,0.
Nao foram necessarias alteragdes nos coeficientes de dissipagdo artificial tanto
para o caso viscoso como o ndo viscoso. O modelo de dissipagdo artificial
empregado (TURKEL e VATSA, 1994), garante segunda ordem de precisdo
em regides suaves do escoamento e primeira ordem de precisio em regides
com elevado gradiente de pressdo, como, por exemplo, nas proximidades de
ondas de choque. Sua formulagdo considera a influéncia “ponderada” dos
raios espectrais das matrizes jacobianas de fluxo nas trés diregdes, o que
confere ao modelo a caracteristica de ser ndo isotropico.

Este trabalho fez uso do modelo algébrico de turbuléncia de Baldwin e
Lomax (1978). Essencialmente, este modelo foi derivado para escoamentos
“levemente” separados. Neste contexto, muito embora o codigo permita o
tratamento de geometrias complexas, o0 modelo de turbuléncia ndo comporta

este tipo de empreendimento. No entanto, devido a caracteristica modular com

que foi desenvolvido o programa computacional é possivel a implementagdo

de modelos mais sofisticados, tais como o modelo de Johnson; Baldwin (1985,
1990) sem grandes alteragdes na estrutura principal do codigo. Outro aspecto
que deve ser ressaltado € que ndo foi estabelecido nenhum tratamento para a
transigdo do escoamento laminar para o turbulento. Uma das formas de
estabelecer este tratamento € definir o coeficiente de viscosidade turbulenta
como sendo zero até um valor maximo a ser alcanc¢ado. Este valor deve ser
especificado pelo usudrio, o qual pode defini-lo com base em resultados
experimentais €/ou resultados numéricos disponiveis na literatura. A partir do
ponto em que ocorre este maximo, o coeficiente de viscosidade turbulenta
passa a ser computado no calculo das propriedades do escoamento,
(PULLIAM e STEGER, 1980).

O codigo foi desenvolvido de tal forma que todos os blocos
computacionais, definidos de acordo com a geometria do dominio de calculo

em analise, sejam tratados independentemente. Todos os blocos sdo capazes
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de reconhecer internamente os tipos de condi¢des de contorno em cada uma
de suas 6 faces. O método de marcha no tempo é aplicado apenas para os
pontos interiores destes blocos. Dentro deste enfoque, o presente
desenvolvimento disponibilizou as seguintes condi¢gdes de contorno:

» corte em esteiras;

» parede viscosa € ndo viscosa,

» singularidade;

» entrada e saida;

» interface justaposta e sobreposta;

» condig@o de escoamento livre.

Todas as condi¢oes de contorno foram validadas através de simulagdes em
configuragdes conhecidas na literatura. Uma das qualidades relevantes do
codigo desenvolvido diz respeito a sua flexibilidade. Essa flexibilidade ¢
caracterizada pela capacidade de se resolver, com o mesmo algoritmo,
problemas completamente diferentes, tanto sob o ponto de vista geométrico
como também no que concerne a implementagdo de outras condigdes de
contorno, sem nenhum acréscimo na complexidade de programagdo. Este

trabalho demonstrou que tanto as condigées de contorno de interface

justaposta como a interface sobreposta sido perfeitamente adequadas no

tratamento de problemas aeroelasticos. Esta técnica permite que a metodologia
“zonal” seja implementada e, em conseqii€ncia, ganha-se em termos de tempo
de calculo.

Nio foram realizados testes de refinamento de malha, tendo em vista que
isto implicaria em um aumento do custo computacional acima da capacidade
disponivel no presente contexto. Indiscutivelmente, é de extrema importincia
o cumprimento desta etapa. A situagdo mais critica a qual demanda
procedimentos sistematicos mais rigorosos de validagdo, seria aquela
relacionada ao uso da condigdo de contorno de interface sobreposta. No
entanto, cabe salientar que, quanto mais refinadas forem as malhas

representativas do dominio de calculo, menor sera a area do quadrilatero no

AVA
AVAYAY

3 4 5 6 7 unespwl 12 43 14 15 16 17 18



qual os pontos de fronteira estdo localizados. Em consegqiiéncia, menor sera o

gradiente de propriedades entre os vértices que o compdem. Desta forma, a

expectativa inicial deste esfor¢o ¢ de que se obtenham melhores resultados na
interpolagdo de propriedades dos pontos de fronteira 4 medida em que as
malhas sejam refinadas.

O procedimento adotado no acoplamento entre os operadores
aerodindmico e estrutural seguiu os moldes definidos em Azevedo (1988),
apenas que, agora, em um contexto multibloco. Os resultados apresentados
demonstraram ser de boa qualidade o que valida a metodologia proposta. O
operador estrutural foi resolvido por intermédio da metodologia de analise
modal. Muito embora a implementagdo estabelecida para a resolugdo do
operador estrutural tenha sido direcionada para o tratamento de equagdes
diferenciais ordinarias desacopladas, todo o desenvolvimento pode ser
facilmente adaptado para o tratamento de sistemas acoplados. Em termos de
custo computacional, isto significa que matrizes deverdo ser invertidas. Tendo
em vista que o namero de modos necessarios para descrever 0 movimento de
uma estrutura € relativamente pequeno, dentro do contexto de analise
aeroelastica a qual esta sendo proposto este trabalho, o custo associado a
solugdo do problema nio seria brutalmente afetado.

O codigo ndo estacionario mostrou-se extremamente util no estudo de
fenémenos ndo lineares. Para tanto basta rever o grau de detalhamento dos
resultados apresentados na simulagdo do escoamento ndo estacionario sobre
uma rampa ¢ a analise aeroelastica de flutter de painéis. Entretanto, a
exploragdo completa das suas potencialidades merece estudos mais completos.
Especialmente recomendavel é o confronto mais amplo de suas solugdes com
outros resultados experimentais obtidos para configuragdes mais complexas
que justificaniam o uso da metodologia proposta. Digno de nota, faz-se
necessario também, analisar em maior detalhe os aspectos relativos a
eficiéncia computacional dos procedimentos de calculo propostos. Isto ndo foi

feito pois a énfase principal do trabalho esteve concentrada no
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desenvolvimento da capacidade de se realizar as simulagoes pretendidas. Nao
obstante, o processo completo de validagdao da ferramenta desenvolvida requer
que estes estudos de eficiéncia sejam realizados. Em particular, mereceriam
atengdo especial, aspectos relativos ao custo computacional de regerar a malha
em aplicagdes ndo estacionarias, em comparagdo ao custo de apenas deformar
esta malha. Também ¢ recomendavel a determinagdo do custo relativo ao
processo de definigdo da molécula de calculo e do procedimento de
interpolagdo quando da utilizagdo de malhas sobrepostas no tratamento de
escoamentos ndo estacionarios. Vale salientar, ainda, que uma simulagdo nio
estacionaria tipica, como no caso da analise de flutter de painéis descrita
anteriormente, utiliza da ordem de dois dias de CPU em uma estagdo de
trabalho HP 9000 série 700 (capacidade de memoria 2G, 16M RAM, 57Mips,
17 Mflops) . Isto enfatiza, mais uma vez, a necessidade da preocupagdo com
eficiéncia e custo computacional.

Em fungdo das dificuldades envolvidas no presente desenvolvimento e
também das necessidades do Instituto de Atividades Espaciais (IAE), no que
diz respeito a analise aeroelastica de configuragdes de uso pratico, foram
definidos alguns topicos que merecem a atengdo para o desenvolvimento de
trabalhos futuros:

» Implementagdo no procedimento de calculo aerodindamico de técnicas para

acelerar a convergéncia. E pratica comum o uso da técnica multigrid em

combinag¢do com esquemas Runge-Kutta.

» O uso da condi¢do de interface sobreposta provou ser bastante interessante
no tratamento de geometrias complexas. A implementagdo da técnica Chimera
seria a complementagdo natural do presente desenvolvimento.

» O uso da metodologia “zonal” mostrou ser bastante eficiente. Devido a
eficiéncia proporcionada por seu uso ¢ recomendavel a implementagdo de
blocos que utilizem, na resolu¢do do operador aerodinamico, uma formulagao

full potential, (MELLO, 1994). Este procedimento, acoplado a capacidade
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multibloco, senia de grande valia no estudo de problemas aeroelasticos em

geometrias complexas.

» E extremamente recomendavel a implementagdo de outros modelos de

turbuléncia com a finalidade de buscar um maior grau de generalidade na
implementagdo multibloco para o tratamento de problemas nio estacionarios.
A implementag¢do do modelo de turbuléncia de Baldwin e Lomax (1978) acaba

por particulanzar a metodologia quando no computo da vaniavel n_,, , a

?

partir da qual ¢ determinado o pardmetro (u,).... A referéncia de parede

torna-se um agravante quando no uso do algoritmo multibloco.

Finalmente, acredita-se que os resultados e discussdes apresentados neste
trabalho sejam um passo importante em dire¢do ao desenvolvimento de uma
técnica generalizada para a analise aeroelastica de configuragdes realisticas de

uso pratico.
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ANEXO A
GALLOPING

A.1Generalidades

Segundo Scanlan; Blevins (1971, 1977), os fenomenos de flutter e
galloping sido decorrentes de mecanismos aeroelasticos semelhantes. A
diferenga fundamental reside no fato de que as forgas aerodinamicas
envolvidas na ocorréncia de flutter sio relativamente grandes quando
comparadas com o peso ¢ a inércia da segdo transversal do corpo. Este fato
produz grandes deslocamentos na freqii€éncia natural do sistema. Em
instabilidades galloping, as forgas aerodinamicas sdo usualmente pequenas
quando comparadas com a massa da estrutura. Outro aspecto importante que
diferencia os fenomenos aeroelasticos supracitados é o fato de flurter ser
produzido pela interagdo entre varios modos de vibragdo do corpo excitado, ou
seja, modo de torgdo, flexdo, corpo rigido, entre outros. Ja as instabilidades do
tipo galloping afetam apenas um tunico modo.

A grande facilidade verificada na analise de vibragdes do tipo galloping €

a possibilidade de se adotar a hipotese de que a forga aerodinamica € quase-

estacionaria. Isto implica que a informagdo sobre as forgas aerodinamicas
atuantes na estrutura podem ser adquiridas a partir de testes em tineis de vento
sobre modelos estacionarios. Segundo Blevins (1977), a hipotese quase-
estacionaria ¢ valida para velocidades reduzidas maiores que 10, ou seja:

u

—>10, Al
=7 (A.1)

5

sendo u a velocidade de escoamento livre, f a freqiiéncia natural de vibragdo

da estrutura e D, 0 maior comprimento da se¢do transversal normal a dire¢do

do escoamento.
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A.2 Formula¢io Matemaitica

A forga aerodinamica vertical por unidade de comprimento que atua sobre
um corpo de massa “m” submetido ao carregamento ilustrado na Figura A.1
pode ser expressada conforme a relagdo abaixo:

E,=pu'D,C,, (A2)

sendo p a densidade do fluido e C, o coeficiente de forga vertical. De acordo

com Blevins; Dowell (1977, 1980), o coeficiente de forga vertical é calculado

COmo segue:

2

C,= u’_:' (C, cosa +Csina), (A3)
) u

sendo u,, a velocidade relativa do flmdo, C, o coeficiente de sustentacdo, C, 0

coeficiente de arrasto e a o0 angulo de ataque. Através da Figura A.1 pode-se

observar que o angulo de ataque ¢ definido segundo a expressao:

"5 _tan-'[i]. (A4)

u

Para pequenos angulos de ataque a expressio (A.4) é simplificada para:

st (A.5)

u

(13 »

Figura A.1 — Esquema ilustrativo de um sistema estrutural de massa “m”,

constante de rigidez “k” e coeficiente de amortecimento “c”.
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Desde que o é fungdo apenas de y/u € possivel expressar o coeficiente de

forga vertical C, como um polinémio em y/u, ou seja:

u

5 \'q v)?
C\.(a);a,(; ,+a2('—) +.... (A.6)
\ i
A experiéncia revela que para pequenos valores de a € correto afirmar que
u,y =u. Assim, a equagdo (A.3) ¢ reescrita conforme segue:

C, =C, cosa+Cpsinc. (A.7)

Utilizando-se as equagdes (A.7), (A.6) e (A.2), ter-se-a a for¢a de excitagdo
sobre o corpo ilustrado na Figura A.1.
A equagdo da dinamica do corpo sera modelada de acordo com a equagdo

(A.8),

u

m’y+c9+ky=lpu2D.{a,(i)+az(iJ“+..} (A.8)
2 u

sendo que os coeficientes a, (1 =1,2,3,...) podem ser determinados a partir de

curvas de ajuste obtidas para C, ou C, e C,,. Segundo uma aproximagio

modal, a equagdo (A.8) pode ser reescrita:

Ja+26,,0,5+0;.y, =g—DZBia;yL, n=1,2,3,..modos (A.9)
m i

fub @) (2)dz

B, = (A.10)

]J;\uz (z)dz

0

y, Tepresenta as coordenadas generalizadas, (,, o coeficiente de

amortecimento associado a cada modo, e u a velocidade relativa do
escoamento sobre a estrutura. O lado direito da equagido (A.10) representa o

conceito de forga generalizada citado no capitulo 4.
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ANEXO B
ALGORITMO DE MALHA DINAMICA

O método desenvolvido por Robinson ef al. (1991) modela a malha como
se fosse uma rede cujos ramais representam molas com deformagdes lineares.
A rigidez de cada mola ¢ inversamente proporcional a poténcia do

comprimento do ramal, ou seja:

ki+1.1j_|l:”Kxi+l.},k Ijk)J (Y|+l_;l\ Y:Jk)z Zivijk — l_].,k)z] (B])

sendo x, y e z as coordenadas nodais e I' o parametro de controle fornecido
pelo usuario. Os deslocamentos dos pontos internos, &x, 8y e &z sdo
determinados resolvendo-se as equagdes de equilibrio estatico resultante do
somatorio de forgas em cada né nas dire¢des x, y e z Esta solugdo é
aproximada através de um procedimento predictor-corrector, no qual a
primeira solugdo tentativa ¢ obtida pela extrapolagdo linear dos dois passos

anteriores, através das expressdes:

Oxijx = 20x ]y — axuk,
g)’i.jh 28Y|].k 5Y:Jka (B.2)

3z, jk = ..Sz -8z

1, j.k ]
seguido de um determinado numero de iteragdes de Jacobi das equagdes de
equilibrio estatico, escritas na forma:

k0%,
ke

n+l _
ax i-j-k o

n l(l'ﬂg m
SYi.}:]i( = _‘—"_Z : >
2k,

_ K02y 8z,
ks

n+l
S |Jk .

‘VjYAY

3 4 5 6 7 unespw 13 14 15 de I

18



A atualizagdo do pontos interiores € calculada em fungdo dos deslocamentos

resultantes do sistema (B.3), ou seja:

n+l
ik

n+l _ _n
Xijk = Xijk +0X

n+l n+l

Yk = Y?.j.k +5}’i.j.ka

n+l
ij.k -

n+l _ _n
Zijx = Zijk +90z
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