UNIVERSIDADE TECNOLOGICA FEDERAL DO PARANA
COORDENACAO DE ENGENHARIA MECANICA
CURSO DE ENGENHARIA MECANICA

FELIPE PATRON CANDIDO

ESTUDO NUMERICO DO ESCOAMENTO EM ALTA VELOCIDADE
AO REDOR DE CONFIGURACOES AEROESPACIAIS

TRABALHO DE CONCLUSAO DE CURSO

PATO BRANCO
2016



FELIPE PATRON CANDIDO

ESTUDO NUMERICO DO ESCOAMENTO EM ALTA VELOCIDADE
AO REDOR DE CONFIGURACOES AEROESPACIAIS

Trabalho de Conclusdo de Curso de
graduacdo, apresentado a disciplina de
Trabalho de Conclusdo de Curso 2, do
Curso de Engenharia Mecanica da
Coordenacdo de Engenharia Mecéanica —
COEME - da Universidade Tecnoldgica
Federal do Parana — UTFPR, Campus Pato
Branco, como requisito parcial para
obtencdo do titulo de Engenheiro
Mecanico.

Orientador: Prof. Dr. Francisco Augusto
Aparecido Gomes.

PATO BRANCO

2016



FOLHA DE APROVACAO

ESTUDO NUMERICO DO ESCOAMENTO EM ALTA VELOCIDADE
AO REDOR DE CONFIGURACOES AEROESPACIAIS

Felipe Patron Candido

Trabalho de Concluséo de Curso de Graduacgéo apresentado no dia 24/06/2016 como requisito
parcial para a obtencdo do Titulo de Engenheiro Mecanico, do curso de Engenharia Mecanica
do Departamento Académico de Mecénica (DAMEC) da Universidade Tecnoldgica Federal do
Parana - Campus Pato Branco (UTFPR-PB). O candidato foi arguido pela Banca Examinadora

composta pelos professores abaixo assinados. Apés deliberacdo, a Banca Examinadora julgou
o trabalho APROVADO.

Prof. Msc. Adelino Carlos Maccarini
(UTFPR)

Prof. Dr. Luiz Carlos Martinelli Junior
(UTFPR)

Profa. Dr. Francisco Augusto Aparecido Gomes
(UTFPR)
Orientador

Prof. Dr. Bruno Bellini Medeiros
Responsavel pelo TCC do Curso de Eng. Mecénica

A Folha de Aprovagdo assinada encontra-se na Coordenagéo do Curso de Engenharia Mecénica



AGRADECIMENTOS

Gostaria de agradecer primeiramente aos meus pais que me deram todas as condigdes
para que eu pudesse me dedicar exclusivamente aos estudos, sendo eles sempre compreensiveis
e confortadores. A minha méae, obrigado por ser tdo intensa e afetiva, mostrando o quanto é
importante viver cada momento, e neste momento, viver intensamente essa conquista. Ao meu
pai, por me ensinar a viver por meio da sua serenidade, honestidade e forca. Aos dois, por me
ensinarem a sonhar e principalmente, por me darem a base para que eu pudesse buscar o que
desejo.

Gostaria de agradecer a Isabela Nery, minha companheira, pelo carinho, pela forca, por
todo o amor dedicado, por alimentar em mim, todos os dias, a esperanca de um mundo melhor
e mostrar que sdo nos detalhes e na simplicidade se encontra a paz e a felicidade.

Gostaria de agradecer a minha “familia” de universidade, especialmente ao Marco(s)
Antonio(s) Maraia(s) Villa(s) pelas noites de reflex&o (roles), Fabio Zanguettin pelos servigos
de taxi e pela 6tima comida, Gabriel Laureano (Fumassa) pela identidade quando ainda era
menor, bom futebol e pelo 6timo coracdo, Rogério Antunes por ndo me matar devido a tanto
bulling, Felipe Augusto (Chapec0) por me ensinar quase todas as matérias, Guilherme Favretto
pelos anos dividindo apartamento e principalmente por levar as broncas por mim. Aos demais,
fica aqui minha eterna gratidao por todos os momentos e aprendizados.

Agradeco também ao meu professor orientador, Prof. Dr. Francisco, pelo empenho,
paciéncia e colaboracdo para que esse trabalho fosse realizado. E também por me mostrar que

o esfor¢o e dedicagdo sdo a base de tudo, “bunda na cadeira e 14pis na mao” GOMES.



“Tempo a gente tem, quanto a gente da?
Evaporar, Little Joy.



RESUMO

A analise do escoamento em alta velocidade é uma area que vem crescendo cada vez mais
devido as tecnologias atuais, ¢ fundamental que se desenvolva ferramentas e métodos que
contemplem, com preciséo tais fendbmenos fisicos. Uma ferramenta importante neste processo
é a andlise computacional da dindmica dos fluidos, esta que se baseia na implementacdo das
equac0es que regem o fendmeno fisico através de metodologias numéricas. O presente trabalho,
através do cadigo fonte HYNE2D, tem como objetivo realizar simulacdes numéricas em um
escoamento em alta velocidade através de algumas geometrias, visando analisar o
comportamento das propriedades ao longo do escoamento para cada caso. Por fim, comparou-
se tais propriedades afim de se analisar as influencias que cada perfil tem quando submetidos
as mesmas condicOes, iniciando-se um método de selecdo de perfis que serd utilizado
futuramente pela equipe de foguetes de Universidade Tecnoldgica Federal do Parand — Campus
Pato Branco. O codigo fonte utilizado tem em sua implementacdo o método de discretizacao
em volumes finitos, o dominio de solucdo através de malhas ndo estruturadas e o método de
Runge-Kutta para o avanco do tempo. Os casos aqui simulados sdo modelos de escoamentos
laminares, considerando o modelo de ar atmosférico “frozen”, regidos pelas equagdes de
Navier-Stokes.

’

Palavras-chave: Volumes Finitos, Malhas N&o-Estruturadas, Escoamento Supersonico.



ABSTRACT

The analysis of high-speed flow is an area that is growing increasingly due to current
technologies, it is essential to develop tools and methods to address, precisely such physical
phenomena. A major tool in this process is the computational analysis of fluid dynamics, this
implementation that is based on the equations that govern the physical phenomenon using
numerical methods. This work, by HYNE2D source code, aims to conduct numerical
simulations in a flow at high speed through some geometries in order to analyze the behavior
of the properties along the flow for each case. Finally, we compared these properties in order
to analyze the influences that each profile has when undergoing the same conditions, starting a
method of profile selection that will be used in future by the staff of the Federal Technological
University of Parana rockets - Campus Pato White. The source code used in its implementation
has the discretization method of finite volumes, the solution domain through unstructured
meshes and the Runge-Kutta method for time advance. The case simulated here are models of
laminar flows, considering the atmospheric air model “frozen", governed by the Navier-Stokes
equations.

Keywords: Finite volumes, Non-Structured Meshes, Supersonic Flow.
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1. INTRODUCAO

O desenvolvimento da humanidade se deu principalmente por seu avango cientifico,
levando o ser humano a horizontes antes nunca imaginados. Algumas décadas eram os mares,
anos depois foi 0 espaco, sendo sempre uma forma de disputa entre poténcias das respectivas
épocas (MOURAO, 1999). Tais disputas mostram que ciéncia e tecnologia estdo intimamente
relacionadas com o crescimento, poder de dominacéo ou independéncia de uma nagdo. Assim
“nos dias de hoje, o dominio se faz ndo mais através da invasdo ostensiva com tropas de
ocupac¢do, mas muito mais pela apropriacdo e manipulacdo sutil do conhecimento cientifico e
tecnologico” (RONAN, 1987, p.7), tendo como uma das areas estratégicas a aeroespacial.

O setor aeroespacial € uma das areas onde se exige um alto nivel de ciéncia e tecnologia,
¢ um ramo em que exemplifica o potencial dos diversos nichos do conhecimento, exigindo
assim uma dinamica bem afinada entre as interdisciplinaridades envolvidas, que propiciam
além de um grande desenvolvimento cientifico, grandes oportunidades mercadoldgicas
(LORENA, 2014). Entre suas aplicacGes tem-se, telecomunicacGes, dados meteoroldgicos,
sensoriamento remoto, entre outras. Para que tais projetos sejam realizados, necessita-se de
“mais sistemas espaciais, mais lancadores e langamentos, mais satélites, mais informacoes e
imagens vindas do espaco, mais atividades espaciais € mais indistria competente e eficaz”
(AGENCIA ESPACIAL BRASILEIRA, 2012, p.8). Assim, o presente trabalho tem entre outras
finalidades a de contribuir e difundir o setor, para assim fortalecer o segmento.

Os foguetes lancadores representam a parte fundamental para viabilizar os avancos
tecnoldgicos no segmento aeroespacial, estes que tém como funcdo primaria, realizar a ligagcdo
entre Terra e espaco, sendo eles capazes de transportar desde sondas interplanetérias, satélites,
até seres vivos. “Considera-se foguete qualquer veiculo que tenha sua forca motriz gerada pela
exaustdo de gases resultando em troca de quantidade de movimento entre esses e 0 veiculo”
(GERMER, 2014, p.17). Atualmente o nimero de paises que tém seus proprios lancadores é
minimo, isto acarreta em uma total dependéncia por parte dos demais, e tal dependéncia
significa altos custos e uma grande restri¢cdo no que se refere as pesquisas aeroespaciais. (AEB,
2012).

O desenvolvimento de um langador pode-se comparar a uma “simbiose”, pois, estdo
envolvidas diretamente diversas areas do conhecimento, as quais se completam mutuamente

por um objetivo maior, da concepcdo a execugdo do projeto, até a fase do langamento. No



conjunto dos conhecimentos destaque especial é dado a dindmica dos fluidos computacional
(DFC). Especificidade do conhecimento dedicada a anélise numérica de fenémenos fisicos.

O langamento de foguetes caracteriza-se como um escoamento externo em torno de um
corpo rombudo, que pode-se definido como um corpo escoando que tem influencias grande no
escoamento no sentido de separacéo do fluido do trabalho em grande parte de sua superficie
(FOX, 2006).

Durante seu voo ascendente, um dos componentes mais criticos sdo as coifas, estas que
tém como funcgéo primordial proteger a carga util contida no lancador e ter uma a melhor forma
aerodinamica para o veiculo (MINISTERIO DA DEFESA, 2004), assim, deve-se conhecer a
interacdo da coifa com o ar atmosférico durante o escoamento, visando entdo ter um melhor
rendimento com a maxima de seguranca, analise esta que é o objetivo do presente trabalho.

Desde seu lancamento até a separacdo da coifa o lancador atinge velocidade em torno
de 3027 m/s (NISHIKAW, 2004) esta que € uma velocidade acima da do som. A interagdo do
ar atmosférico com o corpo causa alteracdes na direcdo do fluido, sendo 0 mesmo obrigado a
transpor o corpo escoando, tal mudanca de direcdo altera entdo algumas propriedades do proprio
fluido e do escoamento. Além disso, tal velocidade evidencia uma caracteristica do escoamento
de lancadores, que é o aparecimento de ondas de choque, estas que estdo associadas a
compressibilidade do ar atmosférico e a alta velocidade, e podem ser definidas como ondas de
grandes amplitudes que tém grandes variacGes de pressdo e densidade. Juntamente com a
compressibilidade, o atrito das moléculas do ar com o corpo escoando, tem-se uma elevacgédo
consideravel da temperatura na superficie do veiculo, sendo isto explicado fisicamente pela
transformacdo de energia cinética para energia térmica, tais fendmenos sdo vistos
principalmente em sua parte frontal, sendo ela uma das partes criticas de um lancador
(ZUCKER, 2002), (JOSYULA; SHANGE, 1991) e (LUNEV, 2009).

Devido a alta velocidade envolvida no lancamento, as moléculas do fluido se chocam
com a onda de choque na regido frontal do corpo, tal interagdo faz com que o fluido perca muita
energia, devido a onda de choque e também com o contato com a superficie, (GNOFFO, 1999).
Esse fendmeno faz com que ocorram uma sucessao de regides, sendo a primeira, frontal a parte
rombuda do veiculo espacial, a regido subsénica. Na sequéncia da geometria 0 escoamento se
distancia da regido de estagnacdo provocando a alteracdo do escoamento com subsequente
aumento de velocidade, caracterizando a regido sonica escoamento. Essa sucessdo de
escoamentos na parte frontal da geometria do veiculo espacial é devido a onda de choque
destacada da geometria. A onda de choque destacada provoca uma desaceleracdo do

escoamento na parte frontal do veiculo. Essa caracteristica é devido a geometria rombuda da



parte frontal, razdo pela qual os veiculos lancadores utilizam esta geometria, pois os efeitos
observados sdo plenamente desejaveis ao veiculo espacial no que tange a sua integridade
durante o voo ascendente ou descendente (reentrada), (RUSANOV, 1976), (BRUNS, 2014).
Outra caracteristica do escoamento em alta velocidade, regimes supersénico e
hipersénico, sdo os leques formados principalmente pelas variagdes geométricas no corpo
foguete. Tais leques sdo ondas de choque ocasionadas pela mudanca de dire¢do do escoamento.
A Figura 1 mostra uma o comportamento de uma onda de choque frontal, e a Figura 2 mostra

os leques ocasionados pela mudanca de direcdo (ZUCKER, 2002).

N SUPERSONICO

Y
LINHA

sOMICA

CHOQUE
NORMAL

FRENTE DE ONDA

Figura 1 - Alteragéo do escoamento devido a onda de choque (adaptado)
Fonte: Zucker, 2002.

Figura 2 - Representac¢io dos “leques”(adaptado).
Fonte: Zucker, 2002.

Em muitos trabalhos que tém como tema a mecanica dos fluidos e seus estudos voltados
para a parte da analise da dindmica dos fluidos apresentam em seus resultados o coeficiente de
pressdo, este que € um nimero adimensional, que relaciona a pressdo em cada ponto do corpo
em escoamento, com a pressdo de entrada, sendo tal variacdo dividida pela densidade e a
velocidade relativa. O coeficiente de pressdo € amplamente utilizado pois é um coeficiente que

fornece um valor relativo, considerando basicamente a diferenca de presséo, mostrando-se



vantajoso quando se necessita comparar-se duas geometrias diferentes para as mesmas
condigdes de escoamento (FOX, 2006) (WHITE, 2009), (MUNSON, 2004).

As analises de escoamento dividem-se em interno e externo, porém, para ambas as
situacOes existem trés formas de resolucdo, estes sdo: analitica, experimental e numérica. A

Figura 3 representa esquematicamente o “caminho” que cada método segue até a solugao.

FENOMENO REAL METODOS TEORICOS
{0 que se observa » .
na namreza) (equagdes)
MODELO MATEMATICO
{representacdo matematica do fendmeno real)
METODOS
EXPERIMENTAIS
(equipamentos — :
de medicao) METODOS METODOS
ANALITICOS NUMERICOS
{papel e lapis) {computador)
EXPERIMENTO
{em laboratorio
Ol M CAmpa)
RESULTADOS SOLUGOES SOLUCOES
EXPERIMENTAIS ANATITICAS NUMERICAS

Figura 3 - Métodos de solucéo de problemas
Fonte: MARCHI, 2001

As solucbes experimentais, limitam-se ao experimento realizado, que na maioria das
vezes é feito em uma escala menor do que a real, tendo como condicdo resultados satisfatorios
a utilizacdo de equipamentos de medicdo confidveis, estes que sdo utilizados para monitorar as
grandezas de interesse. Este método tem um alto custo envolvido quando comparado com 0s
demais (TANNEHHIL et al., 1997) (FORTUNA, 2000) (MALISKA,1995) (ROACHE, 1972),
(MARCH]I,2001).

Os métodos analiticos tiveram sua origem, a partir dos estudos de Isaac Newton. Tal
método é limitado no que se refere a gama de problemas que podem ser analisados, pois muitas
vezes existe uma grande dificuldade em encontrar a equagao diferencial ou integral que rege

matematicamente o problema real. Assim, tal método de resolucgdo limita-se a problemas mais



simples, sendo necessario na maioria das vezes hipoteses simplificadoras do fenémeno, fato
que influencia negativamente a solucéo (FILHO, 2004).

As solucBes numeéricas sdo aquelas que, por meio de um codigo fonte (codigo
computacional), contém as equacbes que representam os fendmenos fisico estudados
discretizadas por uma técnica numérica de solucédo, sendo que o modelo discretizado é resolvido
computacionalmente, i.e., com auxilio de um computador. Em comparagao aos outros métodos
de solugéo, 0 numérico, € o0 método mais econémico e mais rapido.

A DFC é a area da mecénica dos fluidos onde estuda-se o fluido em movimento,
englobando também problemas de transferéncia de calor, reativos ou ndo, associadas ao fluxo
em questéo.

Segundo BLASEK (2001), a histéria da dindmica dos fluidos computacional iniciou-se
por volta de 1970, quando, houve uma sincronizacao entre a fisica, métodos numéricos e a
ciéncia da computacdo. No inicio as simulagdes se limitavam a problemas fisicos simples, isto
devido ao fato de ndo existirem computadores suficientemente potentes para processarem
problemas mais complexos contendo um grande nimero de variaveis. Na década de 80, com o
avanco e modernizacdo dos computadores, iniciaram os estudos envolvendo problemas
complexos, como por exemplo, no estudo da aerodindmica computacional, aqueles
representados pelas equagOes de Navier-Stokes. Para uma melhor compreensao sobre os trés
métodos de resolucdo de problemas, as seguintes referéncias sdo indicadas: (TERRY;
BARBER, 2007), (DIAN; BAI; YU, 2011).

Na Figura 4 uma comparacdo entre um ensaio em um tunel de vento hipersénico e uma
simulacdo numérica, e na Figura 5, um ensaio de um escoamento supersénico ao redor de um

cilindro realizado em um t(nel de vento.

Figura 4 — Comparacgdo entre solugdo experimental e numérica
Fonte: TERRY; BARBER, 2007
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Figura 5 - Onde de choque em um ensaio supersénico
Fonte: VAN DYKE, 1982

As simulagdes computacionais vém sendo cada vez mais utilizadas para a solucéo de
problemas de engenharia. Nos dias atuais, o poder de processamento dos computadores
modernos estdo aumentando e por consequéncia aumentando a faixa de problemas complexos
trataveis numericamente pela DFC.

Segundo GONCALVES, (2007, p15.) a discretizagdo ¢ “um método de aproximar as
equacdes diferenciais por um sistema de equacges algébricas para as variaveis do problema que
serdo obtidas em localizagdes discretas no espago e no tempo”. Existem trés métodos de
discretizacdo mais comumente utilizados, estes sdao: método de diferencas finitas, método de
volumes finitos, método de elementos finitos. No presente trabalho, as equacBes que
representam a fisica do problema sdo discretizadas pelo método de volumes finitos,
(MALISKA, 1995), (TANNEHIL, 1997), (BLASEK, 2001) e (HIRSCH, 2007).

O dominio computacional (malha) € um fator determinante na resolucdo de problemas
computacionais, pois estd intimamente ligado & precisdo dos resultados. As malhas séo
divididas em: malhas estruturadas e malhas ndo estruturadas. A malhas estruturadas podem ser
consideradas as mais “naturais” quando se tem o escoamento alinhado com o corpo. Tais
malhas necessitam de menos processamento computacional, assim, a solu¢do dos problemas
torna-se mais rapida. Porém em geometrias mais complexas, as malhas estruturadas tém uma
certa limitacdo em questdo de preciséo dos resultados, (HIRSCH, 2007).

As malhas ndo estruturadas sdo mais dinamicas no sentido de englobar uma gama maior
de geometrias, sendo elas simples ou complexas. Seu processamento computacional € maior

em relacdo as malhas estruturadas, exigindo assim um maior tempo de simulacéo, porem, tém-
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se a possibilidade de realizar refinamentos locais, 0 que acarreta em resultados mais precisos
nas zonas de interesse (HIRSCH, 2007). Na Figura 6 tem-se um exemplo de malha estruturada

e Figura 7 tem-se um exemplo de malha ndo-estruturada.

Figura 6 — Malha Estruturada
Fonte: HIRSCH, 2007.

Figura 7 — Malha N&o Estruturada
Fonte: GONLCALVES, 2007

Existe ainda um tipo de malha denominado adaptativas, que consistem na construcao de
malhas localmente refinadas, onde se necessita de resultados mais precisos quando se fala no
dominio da solugdo (LIMA,2011). Existem diversos métodos da implementagéo de tais malhas,
maiores informacGes podem ser encontradas nas seguintes referéncias: (BERGER, M. J.;
OLIGER, J; 1984) e (ROMA, A. M.; PESKIN, C. S.; BERGER, M. J; 1999).
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1.1 MOTIVACAO

Segundo GOMES (2012), a escassez dos recursos acarreta na procura de solugdes mais
confiaveis e econdmicas, a grande dificuldade de resultados experimentais e também seu
elevado custo sdo os principais fatores que justificam a utilizacdo de métodos computacionais,
estes que, com 0s avangos nas técnicas numéricas e com advento de computadores de alto
rendimento, vém se mostrando cada vez mais confidveis em questdo de resultados.

Com tais avancos, deve-se entdo explora-los da melhor maneira possivel, tendo como
caminho a difusdo e o desenvolvimento do conhecimento em torno do tema, gerando
profissionais cada vez mais capacitados com a finalidade de suprir a demanda hoje existente no
pais.

Assim, o presente trabalho tem como principal motivacdo o desenvolvimento do
conhecimento dentro da comunidade académica, especificamente no curso de engenharia
mecanica da Universidade Tecnoldgica Federal do Parana — Campus Pato Branco — onde,
através dos estudos aqui apresentados, sera possivel estabelecer um padrdo de anéalise
aerodinamica focada em foguetes lancadores, podendo ser utilizada para especificar a geometria
desse tipo de veiculo espacial. Os resultados apresentados no presente trabalho, servirdo como
base para o desenvolvimento de um foguete experimental, sendo este de responsabilidade do
Grupo de Estudos de Foguetes da Universidade Tecnoldgica Federal do Parand — Campus Pato
Branco.

1.2 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Especificar, através de simulagdo numérica, uma geometria que tenha o melhor perfil
dentre as selecionadas no presente trabalho, sendo tal analise feita por meio de comparac6es
das propriedades extraidas das simulagdes realizadas, tendo como consideracdes uma superficie
lisa, escoamento laminar, fluido como continuo, velocidades supersénicas e utilizando o

método de volumes finitos em malhas ndo estruturadas.

1.1.2 Objetivos especificos
Os objetivos especificos do presente trabalho sdo:

e Realizar a verificagdo (comparagdo) do codigo HYNE2D (GOMES,2012) dadas as

condicdes do projeto;



13

e Propor um modelo de perfil para a analise — foguete experimental;

e Gerar as malhas dos perfis selecionados;

e Alimentar o cddigo HYNE2D com as condi¢Ges de contorno encontradas na
literatura;

e Representar graficamente os resultados obtidos da simulagcdo numeérica.

e Fazer um balanco de resultados, relacionando-os com a especificagédo do foguete

experimental.

Para atender os objetivos deste trabalho foi utilizado um codigo ja existente e apto a
simular escoamentos de fluido compressivel chamado HYNE2D (“Two—Dimensional Non-
Equilibrium Hypersonic Flow Solver”), (GOMES, 2012). Esse codigo foi implementado para
simular altos valores de numero de Mach, incluindo a presenca de efeitos reativos no
escoamento, a partir de uma discretizacao utilizando volumes finitos baseado em arestas em um

espaco Cartesiano bidimensional ou axissimétrico, considerando malhas nao estruturadas.

1.3 ORGANIZACAO DO TRABALHO

O presente trabalho serd disposto de cinco capitulos, as referéncias utilizadas no
desenvolvimento do trabalho e um apéndice. No primeiro capitulo se contextualiza o problema,
a importancia e as metodologias utilizadas em literaturas correlatas. O segundo capitulo sera
mais especifico no sentido de apresentar a fisica do problema estudado, apresentando entao os
fendmenos fisicos envolvidos e equacdes que modelam o problema fisico. No terceiro capitulo,
serdo apresentadas as metodologias numéricas envolvidas na resolucdo do problema. No quarto
capitulo serdo apresentados os resultados advindos das simula¢cdes numeéricas juntamente com
as discussdes pertinentes aos resultados obtidos. O quinto capitulo sera destinado as conclusdes
do trabalho, seguida das sugestfes de estudos futuros. Ao final, no apéndice A, serd exposto o
desenho do foguete experimental proposto no presente trabalho, sendo este baseado nos

resultados advindos da simulacdo numérica aqui realizados.
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2. FISICA DO PROBLEMA
O presente capitulo tem como objetivo a apresentacdo da formulacdo matematica que
rege os fenbmenos encontrados nos escoamentos externos em alta velocidade, tendo como
equacao base as equacdes de Navier-Stokes, que sofrera transformacdes matematicas padrdes
com o objetivo de adimensiona-las, atendendo assim o modelamento do gas caloricamente
perfeito. Juntamente com a hipdtese de um gas perfeito, sera considerado no trabalho o fluido

como continuo.

2.1 EQUACOES BASICAS

Como relatado anteriormente, as equacdes que modelam o problema do presente
trabalho, sdo as ditas equacdes de Navier-Stokes, que sdo obtidas a partir de trés principios
basicos da fisica Newtoniana: Conservacdo da Massa, Quantidade de Movimento e
Conservacdo da Energia. Tais equacOes sdo apresentadas como diferenciais parciais nao
lineares, variando no tempo, assim, um fluido Newtoniano, é representado pelos efeitos
viscosos e de transferéncia de calor contidos nas equaces.

O presente trabalho analisara o escoamento considerando que o0 mesmo escoe de forma
compressivel e laminar. As equagdes parciais que representam tal fendbmeno séo descritas
abaixo.

Para a Equacdo da Quantidade de Movimento:

=

po=—Vp+V.T. )

Para a Equacdo da Conservacao da Energia:

p—=V.[-pi+TU—-q], ®3)
Onde:
p - densidade do fluido;

u - vetor velocidade, i = {u, v, w};
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p - pressao;

T'- tensor de tensdes viscosas;

q - vetor de fluxo de calor por conducéo;

t - tempo;

V - gradiente de uma variavel do problema.

A energia total (&) por unidade de massa é dada pela equac&o:

e =&+ (U1, (@)

Onde:

é - éaenergia interna especifica, a mesma sera definida no decorrer do capitulo.

Da forma com que as equacOes acima foram apresentadas, a solugcdo das mesmas se
mostra um sistema indeterminado, pois, tal sistema tém um nimero de variaveis maior do que
a de equacdes, assim se faz necessario a utilizacdo das ditas equagdes constitutivas, estas que
tem como funcéo de fornecer as condi¢Bes necessarias para a solucéo das equacdes de Navier-
Stokes

2.1.2 Equagles Constitutivas

Como exposto anteriormente, o fluido de trabalho € o ar atmosférico, que serd modelado
como um gas termicamente e caloricamente perfeito. A partir desta consideracdo, pode-se

modela-lo pela equacdo dos gases perfeitos, que é representada da seguinte maneira:

p = pRT = p(y — 1)é, )

Onde:

R - constante do gas;

T - temperatura absoluta;

vy - razdo entre os calores especificos a pressao e a volume constante, na formade y =
C,/C,, nas condigdes para a presente modelagem, y=1,4 para o ar atmosférico, ;

€ - energia interna especifica, a partir das consideracbes adotadas é representada

matematicamente pela seguinte equacao:

6=C,T. (6)
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Os calores especificos, serdo escritos aqui em funcdo da constante do gas e também em
funcéo da razéo entre os calores especificos.

—_ YR
Cp - y—-1 ’ (7)
- R
Co=17, (8)
Onde:
R=¢C,-C, . (9)

A lei de Fourier sera utilizada para formular a transferéncia de calor envolvida no

escoamento, assim:
q = —kVT , (10)

Onde:

k - coeficiente de condutividade térmica;

VT — gradiente de temperatura.

O tensor de tensdo viscosa é a maneira com que se modela, através das equacdes de
Navier-Stokes, a relacdo da taxa de deformacédo do fluido. O mesmo é descrito pela equacéo
11:

~ ou; 6ui —
z =u(a—xfi+a—xj)+/1(v.u)5i,-, (11)

Onde:
u - coeficiente de viscosidade dinamica;
oij - tensor de Kronecker para expressar a forma indicial ou notacéo de Einstein.

A - segundo coeficiente de viscosidade dinamica, definido pela hipotese de Stokes como:

2u+34=0,
2
Az—gy. 12)

Para se calcular o coeficiente de viscosidade dindmica, em um escoamento laminar em

funcdo da temperatura, utiliza-se da lei da Sutherland, esta que € apresentada pela equacéo 13.
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o= (2) 2], @

Too T+S
Onde o S da equagédo € uma constante, que tem seu valor em fungdo do gés assumido e modelado

no presente trabalho, assim tem-se o valor de S = 110 K.

O célculo do coeficiente de viscosidade cinematica € dado por:

v="" (14)

Jé& o coeficiente de condutividade térmica do gas é representado matematicamente pela
equacéo 15.

=28 (15)

onde Pr é o nimero de Prandtl, este que para um escoamento laminar, tendo como fluido de
trabalho o ar atmosférico, tem o valor de 0,72.

Das equacOes até aqui apresentadas, tem-se nas equacdes (5), (10) e (11) o principal
grupo das equacdes constitutivas relacionadas a modelagem de um gas caloricamente e
termicamente perfeito, modelado pelas equacdes de Navier-Stokes.

A maneira com que as equacdes (1), (2) e (3) foram apresentadas anteriormente, é dita
forma ndo conservativa. Tal forma, numericamente falando, ndo é uma forma que apresente
resultados totalmente confidveis, ou seja, podem apresentar resultados ndo fisicos,
principalmente em regides de escoamentos onde nota-se altos gradientes. Quando se fala em
altos gradientes em escoamento em alta velocidade, deve-se ter em mente que estes significam
descontinuidades, um exemplo de tais descontinuidades sdo as ondas de choque presentes em
escoamentos acima de velocidade do som (GOMES, 2012). Visando entdo ndo se ter tais
problemas pensando nos resultados das simulagcBes numeéricas, as equacdes serdo escritas na
forma conservada, forma esta que é mais comumente utilizada. Para isso, o operador que

representa a derivada substancial ou material serd definido a seguir pela equacéao 16.

D

>0 =50+ w0, (16)

D¢
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Através das equacdes (1) e (16), sera reescrito aqui as equagOes parciais de Navier-
Stokes na forma conservada.

e Equacdo da conservagdo da Massa:
d a
a—p + E (pul-) =0. (17)
t XJ

e Equacdo da Quantidade de Movimento

0%;;

d d d i
a_t (pui) + a—x] (puiuj) + a—:l - a_x]J =0. (18)
e Equacdo da Conservacdo da Energia
Jeey O 3 =0 19
a_t+axj [(ec + D)y — Tju; + q;] = 0 . (19)

Dessa forma, a energia total por unidade de volume pode ser escrita conforme a equacéo
(20).

ee=ple+i@+v+w?)|. (20)

Com a equacdo (20), pode-se entdo reescrever a equacdo de estados para oS gases

perfeitos, conforme equacédo (21).
p=@F-1) [et - %p(u2 +v? + WZ)] . (21)

Quando se fala em Mecénica dos Fluidos Computacionais, uma pratica comumente
realizada é a definicdo de grupos adimensionais para a adimensionalizacdo das equagdes de
Navier-Stokes. Tal feito traz a solugdo uma diminuigdo da ordem de grandeza das variéveis, o
que acarreta em uma melhora no que se refere as simulagbes computacionais.

Considera-se um grupo de variaveis dimensionais de referéncia para que se possa entao
adimensiona-las. No presente trabalho, foram adimensionados os seguintes valores de

referéncia: comprimento de referéncia, Lr, a velocidade de referéncia, Uy, coeficiente de
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viscosidade dindmica de referéncia, ur, a temperatura de referéncia, Tr, a densidade de
referéncia, pr. Assim, no presente trabalho foram definidas pelo subscrito “#”, e serdo

apresentados a seguir.
; : tUy
Tempo adimensional: t; = —
T

. . . l
Comprimento adimensional: I = =

T

Densidade adimensional: py = pﬂ,
.

: : . . v
Vetor de velocidade adimensional: vy = =
T
. . . . . _ Ipedl
Pressdo e energia total adimensional: [p, e;]s = PR
T¥r

. . T
Temperatura adimensional: Ty = =

T

Coeficiente de viscosidade dinamica adimensional: py = <.

Ur

Quando se fala na dindmica dos gases, as propriedades do mesmo formam o conjunto
final de variaveis que sao fornecidas para a entrada da solucéo para os sistemas de equacdes
apresentados. Tem-se as seguintes propriedades do gés, a constante para o gas, R, o calor
especifico a pressdo constante, Cp, 0 calor especifico a volume constante, Cy. Juntamente com
as propriedades apresentadas anteriormente, o numero de Prandtl, é uma grandeza adimensional
fundamental na solucdo, nimero este que foi apresentado anteriormente pela equacgdo (15). Para
se concluir o processo de adimensionalizacdo, deve-se fornecer os valores das varidveis

adimensionais de R, Cp e Cy, na seguinte forma:

[R,C,,C,]T,
[R#’ CP#' Cv#] = Zz —
r
Pode-se entdo reescrever o nimero de Reynolds a partir de propriedades referenciais,

assim:

Re=&%ﬁ. (22)

Quando se trata de escoamentos compressiveis, € comumente utilizado o nimero de
Mach, M, para descrever praticamente todas as propriedades, ou seja, elas s@o apresentadas em

funcdo do nimero de Mach, este que é um adimensional que representa a velocidade do
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escoamento, sendo a razdo entre a velocidade do escoamento e a velocidade do som, a. O

namero de Mach, pode ser calculado pela seguinte formula:

y = Bl e 23)

a a

Onde a velocidade do som assume a seguinte forma:

= [¥2
a= [ (24)

Utilizou-se no desenvolvimento do presente trabalho as seguintes varidveis de
referéncia, (AMALDAS; KAMATH, 1998):

Ly = L;Up = Usi thy = too; Ty = Too; Pr = Poo.

Onde L representa o comprimento caracteristico do corpo escoando, este que é um dado
de entrada fornecido pelo usuario, ja o subscrito oo, representa as variaveis obtidas diretamente
quando o escoamento ainda ndo foi perturbado. A partir desde momento, o subscrito #, sera
omitido a fim de simplificacdo na representacdo das proximas equacdes.

Neste momento, pode-se entdo substituir as variaveis adimensionalizadas, nas equacgdes
de Navier-Stokes, sendo estas entdo apresentadas na forma adimensional. A equacdo (25)
mostra entdo as equagdes de Navier-Stokes, tridimensional, em coordenadas cartesianas,

adimensionalizadas em sua forma vetorial.

a_Q_I_ a(Ec_Ev) + a(Fc_Fv) + a(Gc_Gv)

at 0x dy 0z =5, (25)

Onde:
p - densidade (u, v, w) sdo as componentes do vetor velocidade nas coordenadas x, y e

et - energia total por unidade de volume.

Q - vetor de variaveis conservadas, assumido pela forma:
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)
vk (26)

Os vetores de fluxo convectivo 75? F. e G., também conhecido como vetores de fluxo

ndo viscoso, nas coordenadas cartesianas X, y e z sdo dados na seguinte forma:

(27)

(28)

e
Il
——
©
QN g
+ <
e

(e, +p)v )

( PY

puw

5C = pow
pr2+p
(e + p)w

v

(29)

Uma vez apresentado o fluxo ndo viscoso, neste momento tem-se os vetores de fluxo

viscoso E,, F, e G,, nas coordenadas cartesianas X, y e z, estes que sdo representados de acordo

com as equacdes (30), (31) e (32).

0
= 1 ?xx
Ev = R_e Txy y (30)

Tyz J
UTyy + VTyy + Wiy, — Qy

Tyz

0
Txy
F=— Tyy , (31)
I I
\ a,)

uty, +vi,, +wi,, —
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( 0 )
5 1 TXZ
G, = — Ty, . (32)
Lt + vt F s~ 0,)
uty, + viy, + wi,;, —q,

O tensor de tensdo viscosa pode ser obtido pelas componentes nas coordenadas

cartesianas X, Yy e Zcomo:

Ty =25 =S (G555, (34)
= 2 —u (G 545 ()
Ty = U (a_z + a—:), (36)
) &
te=u(5+5) (38)

Os efeitos da transferéncia de calor, podem ser modelados pela lei de Fourier, sendo

aqui apresentado nas trés coordenadas cartesianas, conforme abaixo.

—___ ko7

T = "z ox’ (39)
——__ Kk 9

b= " hmzo-noy (40)
—___mw or

= " pmzo- oz (“41)

Na equacéo (25), o termo S representa o termo fonte da equacdo, este que pode ser

representado por um vetor caracteristico do problema. Segundo GOMES (2012),

o termo fonte pode ser representado por um vetor que caracteriza geometricamente o
problema, tal como é feito para representar as equagBes de Navier-Stokes em
coordenadas cilindricas, as quais modela-se o problema considerando 0 mesmo com
simetria axial (“escoamento axissimétrico”).

Considerando aqui que o nimero de Reynolds do escoamento é de alta ordem, pode-se

simplificar as equagOes de Navier-Stokes a fim de se obter as equagdes de Euler. Tal
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transformacdo matemética é valida partindo do principio que as forcas de corpo sdo

desprezadas, isto quando comparadas as for¢as de inércia no sistema analisado.

2.1.2 Equag0es de Euler

As equag0es de Euler, em trés dimensdes na forma vetorial em coordenadas cartesianas,

séo representadas por.

g = 9F
at ax dy 0z

oF a6

=0, (42)

O vetor das variaveis conservadas, Q, é definido na seguinte forma:

é):

(P
| pu |
4 pv (43)
pr |

€t

Os vetores de fluxo convectivos, em coordenadas cartesianas sdo mostrados pelas

equacOes (44), (45) e (46) respectivamente.

=

T

D
Il

A

( P4
pu’ +p
pvu ¢,

L(ef f;f)u J

( PV
puv
pv? +p
pwWUv
\(e; + p)v )

(44)

, (45)

( PW
pUw
pUwW
pw? +p
L(et+p)WJ

(46)

Ressalta-se fato de que tais admensionalizagdes, s6 se fazem necessérias, pois

considerou-se aqui a hipotese de um gas caloricamente e termicamente perfeito, caso tal

hipotese ndo fosse considerada, e o fluido de trabalho fosse modelado com um gés em néo
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equilibrio termo-quimico, a resolucdo das equag6es ocorreria de forma dimensional (GOMES,
2012).

3. METODOLOGIA NUMERICA

O modelo fisico de escoamento em alta velocidade, como explanado anteriormente, é
regido pelas equagdes de Navier-Stokes, estas que, representam a base para os célculos do
codigo HYNE2D, nele, sdo considerados apenas duas dimensdes, para isto, despreza-se 0s
termos que contém em sua formulagdo a coordenada z.

No que se refere ao dominio da solugdo, como citado anteriormente, o presente trabalho
se utiliza de malhas néo estruturadas, formadas por volumes de controle triangulares, tendo elas
uma forma e um posicionamento em relacdo a malha, centrado na célula (GOMES,2012),
(SCHNEIDER, 2007). A figura abaixo representa 0 modelo de discretizacdo em volumes
finitos.

I

n n

Figura 8- Esquema de volume de controle triangular.
Fonte: Gomes, 2012.

Quando se utiliza do método dos volumes finitos, a discretizacdo das equacbes de
Navier-Stokes, é obtida através da forma integral das mesmas, segundo elas apresentadas
abaixo.

[ 2da+ [, (V./dQ = f, SedQ, (47)

Onde:
f=UE-F), (48)
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tendo, F, = E; + F¢; como o fluxo convectivo e F, = E,; + F,;, fluxo viscoso para o
volume de controle 2, exposto na Figura (8). O termo Sq, da equagdo (47) é dito o termo fonte
do volume de controle £2.

A fim de se ter um melhor ajuste numérico, aplicou-se o teorema de Gauss no segundo

termo da equacdo do lado esquerdo, assim:

[, 22d0+ 6, f(Q).ndl = f, S,dQ, (49)

Onde:

0 —volume da célula;

I' — é o indicador da superficie da célula;

f(Q) - fluxo numérico através da aresta do volume de controle Q;

n = ny; + n,; - vetor normal unitario em cada aresta do volume de controle, sendo ele
no presente trabalho considerado sempre orientado saindo do volume de controle, tendo seu
valor maior que zero.

Tal andlise, se embasa no principio da leitura dos nds de cada aresta, estd que esta
ordenada do né 1 para o né 2, segundo Figura 8, observando tal leitura, vé-se que ela se da
sempre no sentido anti-horario.

Assim, o conjunto de todas as arestas do volume de controle é dado pela equacéo (50).
ar, = Uyl T . (50)

Para realizar a discretizacdo, utilizando-se do método dos volumes finitos, deve-se fazer
a aproximacao da integral no volume i. Considerando que Qi é o valor médio de Q no instante

de tempo t, tal aproximacdo se da entdo da seguinte forma:

1

Qi = 1), Q40 (51)

Substituindo a equacéo (45) na equagdo (44), ttm-se as equacdes de Navier-Stokes em
sua forma bidimensional, semi discreta (LEVEQUE, 2002), (HIRSCH, 2007).

aQ; 1 N
ac = _mzkil(Fcnk - Fvnk)lrkl + Sqi ) (52)
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Onde:

* Fop = Ecn, + Fony, é a equacao para o fluxo convectivo normal a face k;
* Fyn, = Eyn, + Fyn, é o fluxo viscoso normal a face k;

e Nt - numero de arestas do volume de controle;
e || - area do volume de controle Q;;
e |I}] - comprimento da aresta k.
Seguindo a representacdo dos termos ny, ny, |I| e |Q;|, mostrados na Figura 8, pode-se
desenvolver critérios para encontrar tais valores auxiliares, estes que serdo utilizados para o

desenvolvimento da discretizagdo. Assim:

_ Ay
X Tkl
_ _Ax.
My = Tkl ’
Ay =Yn2 — Yn1, (53)

Ay = Xpz — Xn1;

ITy| = ‘/(Ax)2+(Ay)2;

|Q;| =

N |

[(xnl - xnz)(ynl + Ynz) + (xnz - xn3)(yn2 + yn3) + (xn3 - xnl)()’nl +

Ynz)] '

onde, b é definido como a profundidade ocupada pela geometria no espaco, no contexto do
presente trabalho b assume valor igual a 1, devido a condicdo bidimensional.
Pode-se expressar a equacdo (47), de uma maneira compacta, esta que representa o

sistema de equacdes diferenciais ordinarias a ser discretizado no tempo, como segue abaixo.

a0

dt = Ri B (54)

tendo R;, o significado de ser o residuo resultante da discretizacdo do conjunto de equagdes, e

pode Ser expresso como.

1 N
Ri = _mZkil nk(Qk)lrkl + Sqi ) (55)
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Onde, f,, (Qx) = (Fcp, — Fyn,) representa o fluxo numérico em diregéo normal a aresta

No horizonte da discretizacdo semi-discreta das equactes de Navier-Stokes utilizando-
se do método de volumes finitos, faz-se uma andlise separada das variagdes no tempo e no
espaco. Falando da discretizacdo no ambito do espaco, os fluxo convectivo e fluxo viscoso,
devem ser calculados separadamente por métodos distintos. Isso se deve a natureza das
equacdes diferencias parciais que descrevem ambos os fluxos. O fluxo convectivo é
representado por equac6es hiperbolicas, ja para o fluxo viscoso a representacdo € dada por
equac0es elipticas. Tal processo, devera ser feito em todas as arestas do volume de controle em
questdo, quando somados, todos os fluxos nas arestas, representardo o fluxo numérico no
volume de controle Q; (GOMES,2012).

3.1 FLUXO CONVECTIVO

Quando se analisa o fluxo convectivo, alguns cuidados devem ser tomados, isto pois,
quando calculado, o0 mesmo tende a ter um comportamento oscilatério através das interfaces
dos volumes de controle, isso tudo devido a sua caracteristica hiperbolica (GOMES,2012).
Considerando tal comportamento, tem-se entdo uma solucao, dita, solu¢do do problema de
Riemann, esta que visa equalizar o problema das descontinuidades dos volumes de controle
(TORO,2009).

Existem diversos métodos que visam a resolucdo do problema de Riemann, alguns, se
baseiam nas realizacdes de iteracGes, porém, tais métodos exigem um alto custo computacional,
fazendo com que se utilize os métodos que aproximam tal solucdo, ndo necessitando entdo das
iteracOes citadas acima (GOMES,2012). Os métodos aproximados mais comumente utilizados
sdo: Roe (ROE,1981); Lax- Friedrichs (LEVEQUE, 2002), AUSM *(LIOU, 1996), (KIM;
KIM; RHO, 2001); AUSMPW e AUSMPW * (KIM; KIM; RHO, 2001), (KIM; KWON,2005).

Os métodos enunciados acima, se diferenciam entre Método de separacao de Diferencas
de Fluxo (do inglés “Flux Difference Sppliting — FDS”) e Método de Separacgéo de Vetores de
Fluxo (do inglés “Flux Vector Sppliting — FVS”), estes que sdo ditos esquemas “upwind”. AS
funcdes Roe e Lax-Friedrichs sdo classificadas como FDS, enquanto AUSM ¥, AUSMPW e
AUSMPW *, sdo exemplos de FVS. No ambito dos dois tipos de fungdes, as FDS tém seu papel
destacado por sua alta precisao, sendo capazes de capturar fendmenos fisicos provocados por

expansoes, superficies de contato e ondas de choque (GOMES, 2012). J& quando se diz em
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relacdo as funcbes FVS, as mesmas tém a capacidade de equilibrar precisdo com estabilidade a
solucdo, sendo uma caracteristica nos novos esquemas AUSMPW e AUSMPW *, (KIM; KIM;
RHO, 2001), (KIM; KWON, 2005) e (KITAMURA et al,2010).

Quando se diz em calcular numericamente o fluxo convectivo, deve-se ter em mente o
método de integracdo pela quadratura Gaussiana, que tém em seu desenvolvimento, a
necessidade de integracdo através das fungdes de fluxo FDS ou FVS. Assim, representa-se o

fluxo convectivo em sua forma numérica segunda a equacéo abaixo.

Feny = ngi 0 3 [Qu(ge )]z, (56)

onde,
e Npg € 0 nimero de pontos de Gauss,
® w; sd0 0s pesos para o calculo da integragdo pela quadratura Gaussiana

® gg sdo 0s pontos de Gauss

o 3 [Qx(ge t)], representa uma aproximagio para o fluxo numérico através de cada
aresta do volume de controle.
A figura abaixo, representa esquematicamente os pontos de Gauss juntamente com sua

orientacéo.

Figura 9 — Pontos de Gauss ao longo das arestas do volume de controle
Fonte: GOMES, 2012.

Seguindo a representagéo acima, tem-se que o fluxo deve ser calculado em cada ponto,
na direcdo normal a aresta. No presente trabalho, serdo utilizados métodos de segunda ordem
de preciséo, entdo, para se alcancar o nivel de precisdo necessario no que se refere ao método
numérico, apenas um ponto de Gauss é o suficiente (GOOCH; NEJAT; MICHALAK, 2009),
podendo se representar 0s mesmos através de coordenadas Cartesianas do ponto médio das

arestas do volume de controle (GOMES, 2012), dessa maneira:
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Xn1+ Xn2 Ynit Yn2
G = % G, = % (57)

Feito o desenvolvimento das funcGes acima apresentadas, as mesmas sdo entdo
retornadas em suas formas conservadas, possibilitando o céalculo das fungdes de fluxo. Dos
métodos apresentados acima, o presente trabalho concentrara uma maior explicagdo para o
método AUSMPW, este que foi utilizado aqui. Os demais métodos podem ser melhores

explicados nas referéncias acima citadas.

3.2 METODO AUSMPW

Nos escoamentos que envolvem alta velocidade, o método AUSMPW se mostrou
altamente interessante, apresentado solucGes realmente interessantes. Assim 0 método
AUSMPW ¢ dito um esquema FSV. Tal método tém uma caracteristica aditiva da dissipacao
dos termos de separacdo de pressao e numero de Mach, tal feito é desenvolvido através das
interfaces do volume de controle (KIM; KIM; RHO, 2001), (KITAMURA et al, 2010) e
(GOMES,2012).

Conforme (KIM; LEE; RHO, 1998) e (KIM; KIM; RHO, 2001), a funcéo de fluxo pelo
método AUSMPW ¢ dada por:

Savsupw = c1(Mj + Mz )aL,R + ([Plj-]aﬁL + [PR_]aﬁR) , (58)
2

onde, tem-se:

= Parami>0:

2

I‘ZIZ = Mlilﬁ + Mglg— oMlg 1+ fo) + (Mg + (iM[lg), (59)
Mg = wMglp(1+ fz), (60)

= Parami<0:

Mf = oM;lg(1+ L), (61)
Mg = Mg+ Mzlg— oMilg 1+ fL)+ (Mg + (iMlg) . (62)

onde,

m: = M; + Mg, (63)
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w (p,pr) = 1= min(ZE, 753, (64)

Segundo GOMES (2012), “ a instabilidade devido a onda de choque, a qual representa
uma das principais caracteristicas para o surgimento e o desenvolvimento do fendmeno
carbuncle.”, com isto em mente, encontra-sS€ uma maneira de controlar tal caracteristica
indesejavel, introduzindo assim um mecanismo de limitacdo, este que equilibra as duas a¢des
que se confrontam, aqui, a dissipacdo numérica e a divisdo da pressdo, esta ultima que é
introduzida sobre a interface central dos volumes de controle (GOMES,2012). Tal limitador,
no presente trabalho, serd escrito em funcdo do componente tangencial da velocidade na

interface da célula, assim:

ps #0e|Myg| <1

0,25
min |1, (' L'R|>
C1
2

fur = I [(p;_;R) - 1] pl(pL'R’pR'L) |MZ_L'RIB=0
A

(65)
\ 0, |M, | > 1
onde,
+ p—
Ps = Pyl 2PL T Ppjy. 2Pr (66)
e
4min(5, 3)-3 Z<mn(; 3)<1,
pl (x,y) = Cx oy 3 (67)
0, Omm(;, ;)<Z

Para se ter uma melhor referéncia da direcdo do fluxo na interface, a Figura 10 expde

um esquema.
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LE

Figura 10 - Direc&o do fluxo na interface entre os volumes de controle
Fonte: GOMES, 2012

O método aqui exposto, serve como base em solugdes compostas, estas que, necessitam
da separacdo de variaveis na interface dos volumes de controle, assim, aplica-se ao niUmero de
Mach, e a pressao na interface, tendo em base a dire¢do normal do vetor, (LIOU, 1996), (KIM;
KIM; RHO, 2001) e (GOMES,2012). Assim, tal separacao, atraves da aresta nl e n2 da figura

acima, sao representadas conforme abaixo.

1
iZ(ML,R t1)*+ B(MER —1)% |ML,R| <1

Migl, = , (68)
e %(ML,R + [Moe|), My e| > 1
Pirl, = T (M 1)21(2 TMp) £ aMr(Mig =12 [Mug| <1, (69)
n - sign(M_ )], M| > 1

(1333

Nas equagdes acimas, os sinais de “+” e “-“ indicam se a onda esta saindo do volume
de controle L e indo em direcdo ao volume R da Figura 10. Na interface, o nimero de Mach é

representado por:

U
M LR = CLiR ) (70)
2z

onde, Uy € a velocidade normal na interface, dado por:

Ur= NyUpr+ nyvpp, (71)

Cl = min(ELi ER) ' (72)
2

tal que,



X
CLR

CLR = T Tor ]
LR ™ Imax([up,|cf p)]

A velocidade critica do som, c; r, € representada conforme abaixo.

* 2(y-1)
CLr = /[_(V+1) heLr

onde, h; r € a entalpia total na interface dos volumes de controle,

— PLR , 1/ 2 2
hyr = eLr + LR + 3 (uir +vig),

onde, “e” representa a energia interna especifica.
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(73)

(74)

(75)

Por fim, a velocidade tangencial na interface dos volumes de controle é representada da

seguinte maneira:

VL,R = —le uL,R + TlX UL,R .

3.3 METODO DE ALTA ORDEM

(76)

O método de alta ordem para os limitadores e célculos dos gradientes, no presente

0 esquema utilizado.

qij = qi + iV - (i — 17)

Onde,

e q;; Sdo as variaveis na interface dos volumes;

e g; é 0 valor extrapolado para o centro do volume;

e Vg, sdo os gradientes;

e 1; éadistancia entre o centro do volume até sua interface r; ; .

trabalho, seguiu o0 esquema via LEAST SQUARE, este que tem como fungdo aumentar a preciséo

das variaveis primitivas utilizadas no calculo do fluxo néo viscoso. A equacao abaixo demonstra

(77)

Segundo KITAMURA AND SHIMA, (2012), o limitador ¢; é primeiramente calculado

para p e p separadamente, porém, seus valores minimos sdo utilizados para todas as variaveis
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primitivas para estabilizar o método computacional. As seguintes literaturas abrangem com
maiores detalhes tal método: WANG (2000); WANG (1998).

3.4 FLUXO VISCOSO

O calculo do fluxo viscoso necessita-se das variaveis primitivas do escoamento como:

u, v € T, no centroide e nos nds das arestas de cada volume. Com o conhecimento de tais

informagdes, pode-se entdo calcular as derivadas parciais envolvidas nos termos viscosos,
apresentadas anteriormente nas equacGes de Navier-Stokes (GOMES, 2012). No presente
trabalho, o célculo do fluxo viscoso sera de maneira semelhante ao proposto por JAWAHAR e
KAMATH, (2000), ou seja, serdo utilizados os valores primitivos das propriedades citadas
acima, sendo elas localizadas no centroide, associadas também ao valor presente em cada aresta.
O célculo dos gradientes em cada aresta sdo baseados a partir de uma média ponderada dos
gradientes presentes nos ditos “sub-volumes de controle”, presentes na aresta (JAWAHAR,;
KAMATH, 2000). No que se refere as propriedades primitivas presente nos nés, o0 método aqui
utilizado foi proposto por HOLMES e CONNEL, (1989), tal método se baseia nos nos
compartilhados em cada aresta, onde se utiliza entdo os valores da propriedade primitivas em
tais n6s. Quando se fala na utilizacdo de malhas ndo-estruturadas, tal método vem evitar a perda
de precisdo nos calculos, pois, aumenta-se 0 numero de volumes de controle envolvidos no
calculo das derivadas (JAWAHAR; KAMATH, 2000).

Seguindo JAWAHAR e KAMATH, (2000), as derivadas séo calculadas a partir do
centro das arestas, condicéo tal que identifica o calculo dos fluxos. Dois volumes de controle,
que dividem uma aresta, formam entdo um “sub-volume de controle” sob a mesma, a figura

abaixo expdes tal caso.
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na

Aresta k

N1 €€

n4

Figura 11 — Sub-Volume de Controle
Fonte: GOMES, 2012.

Seguindo a figura acima, calcula-se o fluxo viscoso através da aresta k, tal fenémeno é

representado segundo equacéo (78).

Fy , = Ey(Qy, t)ny + Fy(Qy, )1y, (78)

A caracteristica eliptica do fluxo viscoso, faz com que as variaveis conservadas possam
ser discretizadas de forma centrada, ou seja, através da média aritmética das propriedades
conservadas dos volumes de controle, pode-se representar o fluxo na aresta k (HIRSHCH,
2007), (TORO, 2009), (CHUNG, 2010), o que é expresso conforme abaixo:

1

Qc=3(Qi+ Q) (79)

onde Q; e Q,,, sdo propriedades conservadas nos volumes de controle.

Retomando a Figura 11, observar-se que os “sub-volumes de controle” sobre a aresta k
é representado por: A(nq,n,, Q;) eA(ny, Q;,n,). Segundo GOMES, (2012) “é importante
lembrar que a leitura dos nos destes “sub-volumes de controle” devem ser realizadas no sentido
anti-horario para manter a fidelidade com a estrutura de dados utilizada no cédigo HYNE2D”.
Visto isso, aplica-se o teorema de Green-Gauss no “sub-volume de controle”, podendo entdo
encontrar os gradientes nas coordenadas cartesianas. Tal operacdo é exposto nas equacoes

abaixo.

[Walmin,0) = [WnpYam) + WepYmny ¥ WapYmapl (80)

2 A(n1n29i)
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1

Wy lmin,0n = [WnpXamy) + WapXmmny ¥ WapXm,apl (81)

2 A(nlnzﬂi)

1
Wiltmomny) = (Wn)Ym0m ¥ WnpYamn) + WamYmnyl (82)

2 Amyamny)
1

[Wy](nlﬂmnz) = [W(nl)x(nzﬂm) + W(nz)x(ﬂmnﬂ + W(Qm)y(nﬂlz)] ’(83)

2 A(nyQmnz)

Onde, x(q;n,) = Xn, — Xq; € Y(Qn,) = Yn, — Ya,» 0s demais valores sdo encontrados

2
de maneira similar.

As variaveis primitivas localizadas no centroide de cada volume de controle, Q,, e Q;,
séo representadas pelos termos Wm e Wi. Os termos W com indices nl ou n2, representam as
mesmas variaveis no nd correspondente, 1 ou 2, estes que sdo encontrados pelo modelos de
HOLMES e CONNEL (1989). As areas dos “sub-volumes de controle” sdo representadas por
Ay Qmny) © Amyn,0p-

A fim de se ter os gradientes sobre a aresta k, utiliza-se uma média ponderada dos
mesmos, (JAWAHAR; KAMATH, 2000), estes que sdo calculados a partir das areas

A(nq,n,, Q) e A(ny, Q;,n,), assim:

[ A(nlnzﬂi) (Wx)(nlnzni) + A(nlﬂmnz)(wx)(nlﬂmnz)

[Wx] M1QmnaQ) = ) (84)

A(n1n29i)+ AnqQmny)
[Atninz0) Wxdnyna0pt Ay amna) W)y mna) (85)

w N =
[ X](nlﬂmnzﬂl) Amna0)t AmQmny)

Segundo GOMES, (2012), “para calcular o fluxo viscoso nas demais arestas do volume
de controle Q;, 0 mesmo procedimento para o célculo dos gradientes deve ser realizado

considerando os vizinhos imediatos desde volume de controle através das arestas n,mn; e nzn; .

3.5 CONDICOES DE CONTORNO

O presente trabalho visa estudar o comportamento de varias geometrias aeroespaciais
em um lancamento, nesta condi¢cdo as velocidades envolvidas sdo da ordem supersénicas e
hipersdnicas, assim, tem-se em mente que, uma vez que as condi¢bes de entrada sdo, no
minimo, supersonicas, as condi¢des de saida do dominio de analise também serdo, no minimo,
supersonicas. No cadigo utilizado neste trabalho, HYNE2D, as condi¢des de contorno séo
analisadas através de células (volumes) fantasmas, tal analise significa que as variaveis
conservadas nos calculos dos fluxos, através das arestas dos volumes, séo memorizadas em tais
células fantasmas, sendo que estas ndo fazem parte, fisicamente falando, do dominio da solugéo
(GOMES, 2012).
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3.5.1 Condicdes de Contorno para os Termos N&o-Viscosos

Os termos ditos Nao-Viscoso, sdo representados fisicamente pela equacdo de Euler,

neste caso, associados ao fluxo convectivo.

3.5.1.1 Condicéo de Contorno de Parede e Simetria

No que se refere as condi¢bes de contorno do fluxo ndo-viscoso as condicbes de
contorno de parede e simetria sdo postas da mesma forma, numericamente falando. Segundo

HIRSCH, (1990), a aplicacdo de tais condicdes, é feita através da anulacdo da componente

normal da velocidade, V.7, = 0. Para que tal operacdo seja feita, utiliza-se entdo das células

fantasmas, anulando-se a velocidade conforme a relagéo a seguir.

— 2
Ugh = (1 - 2nw;vc)ui - 2nw;vcnwyvi )

Ugp = —2NyNyyu; + (1 — 20 )u; . (86)

O sub-indice i s&o referéncias de valores contidos no interior do dominio computacional,
u; e v; representa as velocidades contidas no dominio de solucéo nas direcdes x e y. As outras
propriedades advindas da simulacdo armazenadas nas células fantasmas sdo iguais as

encontradas no dominio, da seguinte forma:

Pgh = Pi, (87)
egh = €;, (88)

3.5.1.2 Condic¢do de Contorno de Entrada

Os valores das condicdes de entradas sdo dados que o usuério deve fornecer, assim, 0s
valores nas células fantasmas sdo 0os mesmos fornecidos, para escoamentos externos tem-se a

seguinte relagéo:

Qgh = Qw, (89)
Onde o sub-indice oo representa as variaveis conservadas em escoamento livre.

3.5.1.3Condicéao de Contorno de Saida
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O calculo das condicbes de saida, no presente trabalho, é dado por uma caracteristica
supersonica. Neste caso, as células fantasmas armazenam os valores internos do dominio

computacional, assim:

Qgh = Q;, (90)

3.5.2 Condigdes de Contorno para os Termos Viscoso

Os termos viscosos sdo aqueles que séo representados fisicamente pelas equacGes de

Navier-Stokes.

3.5.2.1 Condigé&o de Contorno na Parede

No caso do fluxo viscoso, as condi¢cdes de contorno na parede sdo encontradas
considerando-se que a velocidade deve ser igual a zero, tal consideracdo é encontrada a partir
da seguinte relacdo (HIRSCH, 1990):

Ugh = Ui,

ugh = —7;, (91)

As outras propriedades contidas nas células do dominio computacional, sdo

armazenadas nas células fantasmas segundo as relagGes abaixo:

Pgh = Pi (92)

egh = €;, (93)

3.5.2.2 Condic¢do de Contorno de Entrada

Como as simulacgdes realizadas no presente trabalho se caracterizam por serem externas,

as condigdes de contorno de entrada, sdo aplicadas nas céelulas fantasmas da seguinte forma.

Qgh = Qoo ) (94)

3.5.2.3 Condigdes de Contorno de Saida
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As condi¢des de contorno de saida, para o fluxo viscoso, sdo obtidas a partir de uma
extrapolacdo de ordem zero dos valores advindos do dominio computacional, desta forma:

Qgh = Qi ) (95)

3.5.2.4 Condicéo de Contorno de Simetria

A condicdo de contorno de simetria para escoamento viscoso, é feita de maneira igual a
condicdo de contorno de parede para um escoamento ndo viscoso, assim, o calculo dos
gradientes sdo extrapolados “em relagdo ao calculo realizado no volume de controle interno do
dominio computacional” (GOMES,2012).

Os célculos de tais gradientes sdo feitos atraves das equacdes (84) e (85), uma vez
calculadas, extrapola-se o valor para as células fantasmas. Com o fluxo da célula fantasmas
conhecidos, pode-se entdo encontrar o fluxo viscoso na aresta de fronteira. A figura a baixo

esquematiza tal processo.

ns

A k
L .‘resta

/

Figura 12 — Obtencéo dos gradientes nas arestas de fronteira
Fonte: GOMES, 2012.

3.6 DISCRETIZACAO NO TEMPO

A discretizagdo no tempo implementada no codigo, HYNE2D, teve sua base no método
de Runge-Kutta TVD de terceira ordem de precisdo (RK-TVD3) e trés passos, (GOTTLIEB;
SHU, 2009), (TITAREV; TSOUTSANIS; DRIKAKIS, 2010). Tal método é implementado

através do algoritmo abaixo.
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—n 1 — —
Q"5 = Q"+ AtR(QM),

_ 2 _ _ 1 _ 1

Q"3 =10 430" + JAR QM) (96)
— _ _ 2 _ 2

Q™ =10 +2Q™5 + AR (Q)

Calcula-se o passo de tempo de maneira individual para cada volume de controle, assim:

h;
lvil+a;’

At; = (CFL) (97)
Onde,
e CLF ¢é o numero de Courant-Friedrichs-Lewy, que tem o papel de preservar a
estabilidade no método de avanco no tempo, (LEVEQUE, 2002), (HIRSCH,
2007).

e h; é 0 comprimento caracteristico da malha.

e |v;| = (Wu?+ v?); éamagnitude da velocidade no volume de controle;

e qa; é avelocidade local do som.

3.7 DESCRICAO DA METODOLOGIA

A metodologia aplicada no desenvolvimento deste projeto foi visando atender as
necessidades pertinentes ao desenvolvimento, execucao e analise numérica de escoamentos de

fluidos a altas velocidades. Para tanto empregar-se-a a seguinte metodologia:

(i) Para o desenvolvimento das geometria e malhas de interesse, utilizou-se o software
GMSH, (GMHS, 2015).

(ii) Execucdo de todos os casos pertinentes ao trabalho. Para execucdo do codigo fonte,
HYNE2D, foi utilizado o compilador Gfortran (GNU Fortran — Free Software
Foundation”);

(iii) Na etapa de pOs-processamento, analise dos resultados, utilizou-se o software
Paraview (PARAVIEW, 2015)
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Todos os softwares mencionados nos itens (i), (ii) e (iii) estdo disponiveis no sistema
operacional (SO) linux (Debian SPI, 1997), o qual serd utilizado em todas as etapas desta
pesquisa.

Para executar a metodologia descrita, foram utilizados softwares livres de codigo fonte
aberto, todos no sistema operacional linux. A ideia basica é criar uma metodologia com total
liberdade de acesso e manuseio dos softwares sem qualquer imposicdo de SO/softwares
proprietarios. O codigo fonte, HYNE2D (GOMES, 2012), sera utilizado para realizar a

execucdo de todos 0s casos propostos neste trabalho.
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4. RESULTADOS

No presente capitulo, serdo apresentados os resultados das simula¢cdes numéricas para
0s casos considerados no presente trabalho, simulacdes estas que foram realizadas a partir do
modelo numérico apresentado nos capitulos anteriores. Todos os casos simulados neste trabalho
consideram geometrias bidimensionais no regime transientes, adotando-se a hipdtese do
continuo. O objetivo de tais simulacdes € embasar a escolha do melhor perfil aeroespacial, no
que e refere a interacdo com o escoamento, para a construcdo de um protétipo. E importante
ressaltar que as geometrias escolhidas para o presente trabalho foram baseadas nas utilizadas
pelas agéncias espaciais e também encontradas na literatura.

Separou-se o capitulo em quatro sub-indices, sendo o primeiro a exposic¢do das malhas
geométricas e suas caracteristicas, a seguir tem a exposicao dos resultados considerando um
escoamento ndo viscoso (Eqgs. Euler), depois, a analise do escoamento viscoso (Egs. Navier-
Stokes) e por ultimo uma reflexdo dos topicos anteriores.

Utilizou-se o trabalho de SAVIO, (2002), para o primeiro caso simulado, tendo como
objetivo a comparacdo de resultados para o coeficiente de pressdo. Assim, a geometria
apresentada de um modelo Simplificado do VLS foi reproduzida. Considerou-se o0 modelo de
ar atmosférico “congelado” (do inglés: “frozen”), a uma altitude de 30.000 metros, assim,
temperatura e pressdo podem ser encontrado na seguinte referéncia (NASA, 1976), o nimero
de Mach associado ao escoamento € igual a 3 com uma inclinacdo de 0°. As demais
propriedades sdo encontradas a partir das relacdes matematicas expostas nos capitulos acima,

tais propriedades séo apresentadas no sistema internacional de medidas.

4.1 MALHAS GEOMETRICAS

Como citado nos capitulos anteriores, utilizou-se de malhas ndo estruturadas com
volumes triangulares de segunda ordem, tal escolha baseou-se na forma com que foi
implementado o codigo fonte utilizado para simular os casos do presente trabalho, HYNE2D,
(GOMES, 2012). A primeira geometria foi baseada no esquema apresentado por SAVIO,
(2002), que é um modelo simplificado do VLS. A malha gerada para este caso contém 4900
volumes e 2667 nds. A segunda geometria analisada foi um modelo simplificado da Soyuz
(AGENCIA ESPACIAL RUSSA, 2015) contendo 4780 volumes e 2537 nos. Por Gltimo, o
autor propds um modelo baseado nas geometrias encontradas nos lancadores reais. Para a
simulacdo do foguete experimental (protétipo) foi utilizada uma malha contendo 4872 volumes

e 2613 nos. As figuras a seguir mostram as malhas utilizadas nas simulag¢fes dos trés modelos.
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Figura 13 — Malha para o modelo simplificado

do VLS (completo).
Fonte: O Autor.

Figura 14 - Detalhe da malha para a regido
frontal do modelo simplificado do VLS.
Fonte: O autor.
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Figura 15 — Malha para o modelo simplificado

da Soyuz (completo).
Fonte: O autor

Figura 16 — Detalhe da malha para a regiao
frontal do modelo simplificado da Soyuz.
Fonte: O autor.
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Figura 18 — Detalhe da malha para a regido
frontal do modelo proposto (protétipo).
Fonte: O autor.

Figura 17 — Malha para o modelo Proposto
(protétipo) (completo).
Fonte: O autor.

4.2 ESCOAMENTO NAO VISCOSO

O escoamento ndo viscoso € regido pelas equacgdes de Euler, apresentadas no capitulo
2. Muitos trabalhos encontrados na literatura apenas consideram este caso afim de uma menor
exigéncia computacional e também pela maior facilidade de implementac@es das equacdes de
Euler. Os tdpicos a seguir expdem os resultados das simulagdes para tal caso, vale a pena
ressaltar que as simulagdes para 0s casos ndo viscosos € uma maneira mais rapida de se analisar

0 comportamento do escoamento, principalmente quanto a posi¢do da onda de choque.

4.2.1 Curvas de Densidade para o Caso N&o Viscoso

Nas figuras 19, 20 e 21 estdo sendo representados as curvas de densidade para o caso
ndo viscoso. O comportamento dos trés casos simulados se assemelham, o carater altamente
compressivo da onda de choque faz com que os valores de densidade posteriores a onda sejam
0s mais elevados (regido avermelhada). Nota-se também que as regides na cor verde “seguem”
o perfil do choque, sendo também uma regido onde o ar atmosférico apresenta um aumento em
sua densidade. Em regiBes posteriores, apds ao choque, os valores diminuem, sendo que 0s
menores valores estdo presentes na parte posterior a regido rombuda da geometria, fato este
devido a variagdo geométrica na regido. No modelo simplificado do VLS, observa-se um
aumento de densidade em sua regido traseira, o que ndo ocorre nos demais devido ao perfil mais

suave que 0s mesmos apresentam eu sua parte posterior.
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Figura 19 — Curvas de densidade para o caso ndo viscoso (VLS simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 20 — Curvas de densidade para o caso ndo viscoso (Soyuz simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 21 — Curvas de densidade para o caso ndo viscoso (Modelo)
Fonte: O Autor.

4.2.2 Curvas de Numero de Mach para o Caso N&o Viscoso

As Figuras 22, 23 e 24 expdem o numero de Mach dos trés casos respectivamente,
observa-se que para todos 0s casos que a regido frontal tem um comportamento subsonico,
conforme, RUSANOV, (1976), e BRUNS, (2014), regido esta que esta localizada a zona de
estagnacdo. Tal comportamento este que vai se modificando ao longo da geometria, passando

por uma regido sonica, e posteriormente quebrando a velocidade do som novamente.
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Figura 22 - Curvas de Numero de Mach para o caso néo viscoso (VLS simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 23 - Curvas de Nimero de Mach para o caso nao viscoso (Soyuz simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 24 - Curvas de nimero de Mach para o caso ndo viscoso (Modelo)
Fonte: O Autor.

4.2.3 Curvas de Presséo para o0 Caso Nao Viscoso

As figuras que seguem, evidenciam o comportamento da pressao ao longo do corpo dos
trés modelos, nota-se a influéncia da onda de choque nessa interacdo e também a relacdo
existente entre velocidade e pressdo, pois, posteriormente ao choque, o nimero de Mach
diminui, conforme expostos nas figuras anteriores, e sua pressao se eleva, sendo a zona mais
critica a coifa. No modelo proposto, a caracteristica mais rombuda faz com que os valores de

pressao tenham uma maior magnitude em relagdo aos outros casos.
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Figura 25 - Curvas de pressao para o caso ndo viscoso (VLS simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 26 - Curvas de presséo para 0 caso ndo viscoso (Soyuz simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 27 - Curvas de pressdo para o caso ndo viscoso (Modelo)
Fonte: O Autor.
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4.2.4 Comparacdo entre Pressdo e Numero de Mach na Linha de Simetria

A partir dos resultados obtidos para os modelos simplicados do VLS, Soyuz e Protétipo,
apresenta-se a comparacao entre pressdo e nimero de Mach para as geometria simuladas em
relacdo a linha de simetria. Na Figura 28 e Figura 29 sdo mostrados as curvas de nimero de
Mach e Pressdo, respectivamente. Observa-se que o comportamento é bastante semelhante,
tendo justamente alguma variacdo no que se aproximasse da coifa, fato que é previsto devido a
diferengas das geometrias. Segundo Rusanov, (1976), a velocidade e pressao variam de maneira

inversa durante o escoamento, algo que é visualmente exposto abaixo.
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Figura 28 — Comparacdo do ndmero de Mach no eixo de simetria. Escoamento N&o viscoso.
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Figura 29 — Comparacdo de pressdo no eixo de simetria. Escoamento N&o viscoso.
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4.2.5 Comparagdo Entre Coeficientes De Pressdo (Cp)

Finalizando os casos nao Viscosos, apresenta-se uma comparacdo entre 0S
coeficientes de pressdo dos casos simulados. A simulacdo do modelo simplificado do
VLS sera comparado com os resultados propostos por Savio, (2002).

Como ja descrito, o coeficiente de pressdo é um valor adimensional que relaciona
a diferenca de pressdo no escoamento livre e na parede, em relacdo a densidade e a
velocidade relativa. Na formulacéo do coeficiente de pressdo pode-se representar pressao
no escoamento livre menos a pressao da parede, ou o contrario, a Op¢do por uma ou a
outra forma de representar afetara no sinal dos valores encontrados. No presente trabalho
utilizou-se a primeira relacdo, sendo o eixo das ordenadas do grafico da Figura 30

representado o valor negativo do coeficiente de presséo.
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Figura 30 — Comparacéo entre o coeficiente de pressdo — Escoamento N&o Viscoso.
Fonte: O autor.



o1

0,2
: —— VLS - Simulado

YLS - Savio
Modelo
— Soyuz

0,2

-Cp

-0,4

0,6

0,8

v e by Py P by by g

Figura 31- Comparacéo entre o coeficiente de pressdo — Escoamento N&o Viscoso (Vista
Aproximada)
Fonte: O autor

A primeira andlise a ser feita é a comparacéo entra os resultados encontrados por
Savio, (2002), e o caso simulado no presente trabalho. A partir do grafico observa-se uma
grande semelhanca entre as duas curvas. A diferenca existente é devido a varios fatores,
como o tipo de malha utilizado, nimero de volumes, métodos numéricos utilizados, ou
seja, em termos de comparacdo de resultados, o presente trabalho cumpriu o objetivo de
se assemelhar com a literatura.

Olhando para a curva dos trés casos simulados no presente trabalho identifica-se
que nas partes frontais dos modelos os valores sdo muito parecidos. Logo apds a parte
frontal, as geometrias das coifas sdo determinantes no comportamento do coeficiente de
pressdo, percebe-se em determinados regides das curvas elas se diferenciam de maneira
bem caracteristicas, fato que se deve basicamente a forma que cada um tem, reforcando
ainda mais a utilizacdo do coeficiente de pressao para comparar geometrias diferentes

para as mesmas condicdes, comparacdo esta que € o objetivo do presente trabalho.

4.3 CASO VISCOSO

Neste topico serdo expostos os resultados das simula¢Bes para 0 caso viscoso que
sdo regidos pelas equacOes de Navier-Stokes. Tal caso tem uma maior exigéncia
computacional devido ao maior numero de variaveis envolvidas nas equacgdes, em
contraponto, seus resultados. No caso visco estdo presentes os gradientes de temperatura,
0 que permitira analisar o0 comportamento da temperatura do escoamento ao logo das

geometrias.
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4.3.1 Curvas de Densidade para o Caso Viscoso

As Figuras 32, 33 e 34 mostram, respectivamente, o gréfico de densidade, para o
modelo simplificado do VLS, do modelos simplificado a Soyuz e o0 modelo proposto.
Observa-se que em nas regides frontais, tém-se 0os maiores valores de densidade, para 0s
trés casos, fendmeno esperado devido a grande influéncia do chogque. Em sua parte
posterior da coifa, tem-se uma regido onde os valores de densidade s&o inferiores ao
escoamento livre, zona esta que € caracterizada por ser uma zona de baixa pressdo o que
influencia diretamente na compressao/densidade das moléculas do ar atmosférico. Tal
fendmeno se encontra nos trés casos expostos, sendo sua diferenciacdo, para cada caso, a

influéncia geométrica no comportamento das curvas.
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Figura 32 — Curvas de densidade para o caso viscoso (VLS simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 33 — Curvas de densidade para o caso viscoso (Soyuz simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 34 — Curvas de densidade para o caso viscoso (Prototipo)
Fonte: O Autor.

Por fim, as curvas de temperatura apresentam coeréncia fisica, devido a alta
compressibilidade do ar atmosférico advinda do choque, percebe-se um aumento de
temperatura nas regiGes posteriores a onda de choque. A zona critica de temperatura é
observada na regido do ponto de estagnacdo. Esta observacdo é fruto do aumento da
pressdo nesta regido em funcdo da presenca da onda de choque destacada a frente da

geometria do foguete. O modelo de géas frozen nos remete ao modelo de gas ideal, sendo
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assim pressao é diretamente proporcional a temperatura. Sendo assim, o aumento de

pressao culminara no aumento de temperatura, verificando a fisica do problema.

4.3.2 Curvas de Numero de Mach para o Caso Viscoso

As figuras a seguir mostram os gréaficos do nimero de Mach, vé-se que na regido
frontal dos modelos é onde séo encontrados os menores valores. Tratando-se da regido de
estagnacdo do corpo, este comportamento do escoamento é esperado devido a grande
compressdo das moléculas provindo do choque. Também € interessante observar a
diferenciagdo na regido posterior das coifas, onde tem-se velocidades na ordem do
escoamento livre, sendo que para cada modelo, essa magnitude se modifica devido a

forma geométrica da regido analisada.
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Figura 35 - Curvas de nimero de Mach para o caso viscoso (VLS simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 36 - Curvas de nimero de Mach para o caso viscoso (Soyuz simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 37 - Curvas de nimero de Mach para o caso viscoso (Protétipo)
Fonte: O Autor.

4.3.3 Curvas de Pressdo para o Caso Viscoso

As curvas de pressao expostas a seguir, apresentam, para os trés casos, um maior
valor na regido frontal do foguete, e em sua regido posterior da coifa, percebe-se uma
regido de depressdo, este que é fruto da variacdo de geometria dado o escoamento,
observa-se nesta regido a influéncia que a geometria da coifa ttm no comportamento das
propriedades. Na regido traseira dos modelos, tem-se que 0 VLS apresenta um pico maior
de pressdo, fato que é ocorréncia da variacdo brusca de perfil, ja nos outros dos casos tal
variacdo é mais suave, tal ocorréncia foi melhor abordada por Zucker, (2002).
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Figura 38 - Curvas de Pressao para o caso viscoso (VLS simplificado)

Fonte: O Autor.
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Figura 39 - Curvas de pressdo para o caso viscoso (Soyuz simplificado)

Fonte: O Autor.
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Figura 40 - Curvas de presséo para 0 caso viscoso (Protétipo)
Fonte: O Autor.

4.3.4 Curvas de Temperatura para 0 Caso Viscoso

As curvas de temperatura sdo apresentadas neste topico pelas figuras a seguir. A
hip6tese de um gas ideal, em seu estado “fronzen ”, é regida pela equacéo de estado, assim,
pressdo e temperatura sdo diretamente proporcionais, o que leva a resultados onde se tem
maiores valores de pressdo, tem-se maiores valores de temperatura, e nas regides onde a
pressdo tem valores menores, a temperatura também apresenta 0 mesmo comportamento.
Tal fato pode ser observado se comparar as duas situagGes, apresentando temperaturas
maiores nas regides posteriores ao choque e regides em contato com o corpo do foguete.
Nota-se também que os valores de temperatura p6s choque, tem uma magnitude maior do

que a do escoamento livre.
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Figura 41 - Curvas de Temperatura para o caso viscoso (VLS simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 42 - Curvas de temperatura para o caso viscoso (Soyuz simplificado)
Fonte: O Autor.
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Figura 43 - Curvas de temperatura para o caso viscoso (Protétipo)
Fonte: O Autor.

4.3.5 Comparacédo Entre Pressdao E NUmero De Mach Na Linha De Simetria

As figuras abaixo expdem as curvas do numero de Mach, pressdo e temperatura
dos trés casos comparando-as em relacdo a linha de simetria. Observa-se um
comportamento semelhante nos trés casos, diferenciando-se justamente na proximidade
da coifa, que para cada caso a geometria apresenta caracteristicas geométricas especificas
e distintas entre si. Importante salientar o comportamento inverso do nimero de Mach e

da pressdo, caracteristica que ndo ocorre quando se compara pressdo e temperatura.
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Figura 44 — Comparacao do nimero de Mach no eixo de simetria. Escoamento Viscoso.
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Figura 45 — Comparacéo de pressao no eixo de simetria. Escoamento Viscoso.
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Figura 46 — Comparagdo de temperatura no eixo de simetria. Escoamento Viscoso.

4.3.6 Comparacédo Entre Coeficientes De Presséo (Cp)

A Figura 47 expde os resultados dos coeficientes de pressdo para 0S casos
simulados e também para um caso encontrado na literatura, Savio (2002). A comparagéo
com o caso encontrado na literatura apresenta algumas diferencas em relacdo ao resultado

obtidos no presente trabalho. Fato se deve a diferenca entre os métodos de célculo, tipo
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de malhas, entre outras. O preponderante esta relacionado ao método de solucéo, o
método utilizado por Savio (2002) possui um termo de dissipac¢éo que implica no avango
da convergéncia. Métodos dissipativos possuem esta caracteristica, porém pecam em
parte pela precisdo, em outra na resolucao dos resultados. O método utilizado no presente
trabalho ndo tem as mesmas caracteristicas dissipativas. O método AUSMPW em
conjunto com o método de alta ordem de precisdo baseado no método k-exact mantém o
foco na preciséo dos resultados, implicando, por sua vez, em certa dificuldade em se
atingir a convergéncia da simulacdo, (KITAMURA; SHIMA, 2012), (WANG, 2000)
(ANDERSON; BONHAUS,1998). A conclusdo que se chega é de que os resultados
quando comparados estdo dentro de um padréo, podendo assim dizer que os resultados

satisfazem os encontrados na literatura.

1| ® WLS-Savio
0,5 - VLS - Simulado
4 | = Soyuz
1 | = Modelo
D p—
Q-D,S —
Q ]
_1 —
1,5+
-2 | T T T T l T T T T I T T T T ] T T T T ] T T T T I T T T T I
-10 0 10 20 30 40 50

X

Figura 47 — Comparacéo entre Coeficiente de Pressdo — Caso Viscoso
Fonte: O autor.
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0,24 ® VLS - Savio
1 YLS - Simulado
g - Soyuz
7 — Modelo
0 p—
8-0,2 1
0,4 —
0,6

Figura 48 — Comparacéo entre Coeficiente de Pressdo — Caso Viscoso (Vista Aproximada)
Fonte: O autor

Ainda em relacdo a Figura 47, observa-se que as principais diferencas nos valores
do coeficiente de pressdo, quanto as trés geometrias, estdo justamente em sua parte
frontal, o que é interessante de se observar, pois, percebe-se visualmente a influéncia das
diversas caracteristicas geométricas quando submetidas as mesmas condi¢bes de
escoamento. A geometria do VLS simplificado tem um pico na regido traseira, isso deve-
se a variacdo brusca de perfil contida nesta regido, fendbmeno que ndo acontece nas outras

geometrias, cujas alteracBes geométricas sdo mais suaves.
4.4 CONSIDERACOES FINAIS

A exposicdo dos resultados no presente topico foi essencial para o inicio do
desenvolvimento de um método de comparar geometrias diversas para as mesmas
condigdes do escoamento livre, com a finalidade de especificar uma geometria que possa
atender as condicdes de véo ascendente. A comparacdo com a literatura mostrou-se
confiével.

Um fator importante para se realizar tal comparacdo é o nimero de volumes de
controle da malha, pois quanto mais refinada for a malha, melhores resultados seréo
obtidos. As diferencas observadas entre a comparacdo para a simulagdo do modelo
simplificado do VLS e aquela apresentada por Savio (2002), sdo, por parte, explicadas
por este detalhe. As malhas utilizadas no presente trabalho contém menos que 5000
volumes de controle tanto para as Egs. de Euler quanto para Navier-Stokes. Por outro
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lado, as malhas utilizadas por Savio possuem 9860 (Egs. Euler) e 9248 (Navier-Stokes).
Os modelos escolhidos, foram baseados nos modelos reais, enquanto o modelo proposto
pelo autor (proto6tipo), tentou-se mesclar algumas caracteristicas dos modelos reais. Tal
prototipo tem uma caracteristica geometrica mais rombuda em sua coifa, tendo assim
resultados com uma magnitude maior, como 0s valores de pressdo, temperatura,
propriedade estas que sdo fundamentais na analise de uma geometria. O protétipo
proposto neste trabalho foi desenhado em softwares de modelagem 3D, para melhor o
entendimento do protétipo escolhido com base nos resultados do coeficiente de pressao.
Por se tratar de um projeto preliminar, as dimensdes expostas foram de maneira relativa,
a fim de se ter uma flexibilidade maior em questdo das dimensdes do protétipo, desenho
este que se encontra no APENDICE A.

Por fim, pode-se observar a interacdo e influéncia da onda de choque no
escoamento para os trés casos, influéncia esta que foi amplamente estuda ao longo dos
anos e encontrada vastamente na literatura, os quais puderam ser evidenciados no nesse

trabalho.
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5. CONCLUSAO

O trabalho aqui apresentado atingiu 0s objetivos propostos inicialmente,
primeiramente em relacdo a comparacao dos resultados obtidos pelo codigo HYNE2D e
os resultados encontrados na literatura. Tal comparagdo mostrou-se valida, sendo que
pode-se dizer que os resultados aqui obtidos sdo até mais precisos aos encontrados na
literatura, devido a caracteristica do cddigo objetivar precisao e ndo dissipagao.

Uma vez realizada a comparacdo, foram realizadas as simulagdes objetivando
analisar outras geometrias com interesse de encontrar a que apresentasse a melhor
interacdo com o fluido de trabalho durante o escoamento. Vale ressaltar que o presente
trabalho tem sua importancia em particular, iniciar uma metodologia de selecéo de perfis
aeroespaciais através das simulacdes computacionais. Tendo a partir do presente trabalho
uma ferramenta numérica capaz oferecer os subsidios necessarios para realizar uma
analise mais profunda relacionada a aerodindmica em alta velocidade, aplicada a foguetes
lancadores em vdo ascendente ou descendente (reentrada).

Pode-se verificar numericamente que os perfis selecionados tiveram um
comportamento, em relacdo a interacdo com o escoamento, similar, demonstrando que o
modelo proposto estd dento de pardmetros de foguetes reais, fato que é de grande
relevancia, mostrando assim um grande potencial para que se selecione melhores perfis

através da analise aqui proposta.

5.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Como sugestdo para trabalhos futuros, indica-se a simulacdo de mais geometrias,
para que possa ter um leque maior de opcdes. Vale também ressaltar que para tais analises
seria interessante a implementagdo de um esquema de malhas adaptativas, esquema este
que seria de grande utilidade em analises como as feitas no presente trabalho.

Em relacdo as condi¢bes do escoamento, poderia ser implementada também um
modelo de escoamento turbulento, visando resultados ainda mais relevantes para tais
analises. Juntamente a isso, a tridimensionalizacdo do codigo daria outras possibilidades,
como uma analise comparando as simulacBes numéricas com ensaios realizados

experimentalmente.
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