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RESUMO

Dado & inexisténcia de métodos analiticos que permitam
resolver escoamentos reais sobre veiculos aeroespaciais, como
avides e foguetes, os dois recursos de que se dispdem para projeta-
los sdo a experimenta¢do de modelos em tunel de vento e a simulagéo
numérica.

Embora a simulagdo numérica ndo exclua os experimentos em
tﬁnel de vento, ela permite uma reducdo significativa destes e,
consequentemente, dos custos envolvidos num projeto, Jja que
simulacdes numéricas sdo sabidamente muito menos onerosas que
ensaios experimentais.

Um modelo numérico que permite resolver escoamentos
tridimensionais viscosos e laminares, de Ggases ©perfeitos, é
apresentado neste trabalho. Desta forma} contribui-se para ampliar
a disponibilidade das ferramentas numéricas para a solugdo de
problemas de escoamento de fluidos. As principais caracteristicas
da metodologia s&o: utilizagdo de um sistema de coordenadas
naturais que se adapta a geometria do problema; o emprego do
arranjo co-localizado de variaveis; e, capacidade de resolver
escoamentos em qualquer regime de velocidade.

A validacdo do modelo numérico se dad através da simulacédo
de escoamentos com numero de Mach 0,50, 0,90 e 3,0 sobre o foguete
brasileiro VLS, comparando-se as distribuig¢des do coeficiente de
pressao sobre o foguetér obtidas numericamente, com dados
experimentais.

A principal conclusdo do trabalho é a de que o modelo
numérico proposto consegue resolver adequadamente os problemas em
consideracao.



ABSTRACT

The complexity of real flows about aerospace vehicles
precludes the wuse of analytical methods for its solution.
Therefore, the two alternatives for the design of such vehicles are
wind tunnel experiments and numerical simulations.

Although numerical simulations does not exclude the wind
tunnel tests, they reduce them significantly, lowering the deéign
costs considerably.

A numerical model for solving three-dimensional laminar
viscous flow of ideal gases is reported in this work, contributing
to enlarge the availability of numerical tools for the solution of
fluid flow problems. The principal features of the model introduced
here are: the use of boundary-fitted meshes, co-located variables
and the capability of solving all speed flow.

The model validation is performed by solving 3D flows
over the brazilian launch vehicle (VLS) for Mach number of 0.5, 0.9
and 3.0, and comparing the results with the experimental ones.

The main conclusion is that the numerical model is able
to handle the fluid flow problems under consideration.
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SIMBOLOGIA

= coeficientes e termo fonte das equagbdes de conservagao
da quantidade de movimento e da energia

= coeficientes e termo fonte da equagdo de conservagdo da
massa

= calor especifico & pressdo constante [J/kg-K]

= coeficiente de pressao

= coeficiente da equacgao de estado

= coeficiente do método de acoplamento pressdo-velocidade
= fluxo difusivo

= jacobiano da transforma¢do do sistema de coordenadas

= condutividade térmica [W/m-K]

= numero de Mach

= massa do volume de controle [kg]

= fluxo de massa [kg/s]
= pressdo termodinamica [Pa]

termo fonte das equacgdes de conservacdao relativo a
pressao
= numero de Peclet

numero de Prandtl

constante particular do gas [J/kg-K]

numero de Reynolds

termo fonte das equag¢des de conservagao

tempo [s]
= temperatura [K]
= T,/T, em graficos de resultados

componente cartesianas do vetor velocidade nas direcgdes
X,Y,z, respectivamente [m/s]

vetor velocidade

componentes contravariantes do vetor velocidade

direcdes do sistema de coordenadas cartesiano
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Subscritos

i = face do volume de controle, onde i = e, w, n, s, d, £

P = volume de controle

X,V,2 = derivadas de primeira ordem

g7 . = derivadas de primeira ordem

NB = volumes de controle vizinhos a P (E, W, N, S, D, F,
SE...)

w = parede

o = propriedade avaliada na corrente-livre do escoamento

Letras gregas

re = coeficiente de transporte da difusdo
= massa especifica [kg/m’]

4
¢ = incbégnita geral. _

E, 1, = diregdes do sistema de coordenadas generalizado
ot

= viscosidade absoluta [kg/m-s]



1. INTRODUCAO

1.1 - MOTIVACAO DO TRABALHO

No ano de 1986, o Instituto de Aerondutica e Espacgo
(IAE), do Centro Técnico Aeroespacial (CTA), de Sdo José dos Campos
(SP), assinava um convénio de cooperacao técnico-cientifica com a
Universidade Federal de Santa Catarina para que o Laboratério de
Simulacdo Numérica em Mecanica dos Fluidos e Transferéncia de Calor
(SINMEC) desenvolvesse cbédigos computacionais para resolver
escoamentos de alta velocidade. Os cdédigos desenvolvidos seriam
posteriormente transferidos ao IAE para que 'este o0s usasse no
projeto aerodindmico de veiculos aeroespaciais como o foguete
brasileiro VLS, Fig. 1. O convénio com o IAE buscava também o
treinamento de recursos humanos na &rea de aerodinamica.

O resultado deste primeiro convénio foi o <cdbédigo
computacional COMPRESS [1-3] desenvolvido pelos professores Antonio
Fadbio Carvalho da Silva e Clovis Raimundo Maliska da UFSC. Este
cédigo permite resolver escoamentos viscosos em qualquer regime de
velocidade sobre geometrias arbitrarias bidimensionais ou
tridimensionais axissimétricas, usando um arranjo desencontrado de
variaveis.

Um segundo convénio foi assinado em 1989 entre o IAE e ©
SINMEC visando o desenvolvimento de cbédigos computacionais que
permitissem resolver escoamentos viscosos tridimensionais.
Inicialmente, o SINMEC realizou estudos para passar a empregar o
arranjo co-localizado de varidveis em = substituicdo ao
desencontrado. A motivagdo foi evitar a complexidade que o uso do



2

arranjo desencontrado traria em um cbédigo computacional para
problemas tridimensionais em coordenadas nao-ortogonais. Dos
estudos iniciais, resultou o cbébdigo MACH2D que tem as mesmas
caracteristicas do COMPRESS com a Unica diferenga de usar o arranjo
co-localizado de varidveis.

s
—1 =l
X

Figura 1. Configurac¢do do foguete VLS.

Jd em 1990 o SINMEC havia desenvolvido o cédigo
computacional MACH3D que permite resolver escoamentos inviscidos
sobre geometrias tridimensionais arbitrarias, usando o arranjo co-
localizado. Na versdo de 1990 do MACH3D, os sistemas lineares de
equacgdes eram resolvidos com o método MSI [4] cujo algoritmo é
fortemente recursivo. Com a finalidade de wusar a capacidade
vetorial dos computadores, um estudo foi realizado [5, 6] para
verificar o desempenho do método ADI [7}] na solucdao de sistemas
lineares nestes computadores, 3j& que o método ADI tem pouca
recursividade. Verificou-se que o desempenho do método ADI ¢é
superior ao MSI em termos de tempo de computacdo. |

Em sua dissertacdo de mestrado [8], realizada no SINMEC,
Men implementou ao longo de 1990 e 1991 uma nova versdo do cdédigo
computacional MACH2D gque passou, assim, também a resolver
escoamentos turbulentos. Para isso, o modelo algébrico de Baldwin
& Lomax [9] foi empregado. »

A partir do ano de 1990, duas principais linhas de
trabalho tiveram inicio com relacdo ao convénio com o IAE. Na
primeira, o objetivo foi implementar uma nova versd3o do cdédigo
MACH3D que permitisse resolver escoamentos sobre geometrias
tridimensionais muito complexas utilizando a técnica de mﬁltiblocos_
para discretizar o dominio de cdlculo. A etapa inicial desta linha



de trabalho consistiu num estudo, em dominios bidimensionais, da
técnica de multiblocos [10,11] e que culminou no desenvolvimento
de uma técnica de multiblocos para dominios tridimensionais cujos
resultados sdo apresentados em [12].

A segqunda linha de trabalho, e que se constitui no tema
desta dissertacgao, visava a implementacdo de um cddigo
computacional para resolver escoamentos tridimensionais viscosos.

E oportuno, neste momento, mencionar alguns motivos que
levam & realizacdao de ensaios aerodindmicos em tunel de vento ou
a obtencgdo de solugbdes numéricas do escoamento sobre um foguete-
lancador de satélites como o VLS. A determinacdo dos coeficientes
de arrasto e de forga normal, e do centro de pressdo [13], por
exemplo, sdo essenciais na previsdo da trajetédria do foguete ou de
seu desempenho.

Com relacdo a separagdo dos quatro foguetes auxiliares ou
boosters do primeiro estagio (Fig. 1), é de suma importéncia
conhecer o comportamento do escoamento para dimensionar o sistema
de separagao e evitar a colisao dos boosters com o corpo central.

As distribuig¢des do coeficiente de pressdo (Cp) e da
temperatura s&0 necessarias também para o projeto estrutural do
foguete e de suas protegdes térmicas. O conhecimento do nivel de
temperaturas permite prever os efeitos térmicos sobre os

equipamentos do satélite transportado pelo foguete.
1.2 - REVISAO BIBLIOGRAFICA

Uma pergunta interessante é por que resolver
numericamente  escoamentos tridimensionais sobre veiculos
aeroespaciais se existem tuneis de vento para esse fim?

Em primeiro lugar é importante lembrar que ha cerca de 20
anos esta pergunta talvez ndo fosse feita devido & baixa velocidade
de processamento dos computadores da época, bem como pela
inexisténcia de métodos numéricos adequados e precisos.



Nestas duas Ultimas décadas, entretanto, o0s avangos
obtidos foram extraordinarios. Com relagcdo & velocidade de
processamento, conforme [14], basta dizer que em 1949 o computador
EDSAC 1 atingia .10'4 Mflops (milhb&es de operagdes de ponto flutuante
por segundo). Vinte anos depois, o computador CDC 7600 chegava a
10 Mflops. E menos de vinte anos apds, em 1986, o ETA-10 obtinha
o desempenho de 10* Mflops. Segundo a referéncia [15], estima-se
que em 1995 serd atingida a velocidade de processamento de 10°
Mflops. Além da velocidade de processamento, a capacidade de
armazenamento de informa¢des na meméria principal tem crescido
muito nos Gltimos anos. A memdria do ETA-10, por exemplo, é de 256
Mbytes [16].

Anderson [17] fez um comentdrio em seu livro que ¢é
oportuno mencionar aqui. A solug¢do de um problema pode se dar
através de trés tipos de abordagens. Uma delas é a experimental
cujas bases foram estabelecidas por Galileu Galilei e seus
contempordneos no inicio do século XVII. O segundo tipo de
abofdagem se dad com os métodos matematicos ou analiticos. Estes
métodos tiveram inicio com o livro Principia, de Newton, em 1687.
Avancos significativos na &rea da dindmica dos fluidos, usando-se
métodos analiticos, foram obtidos por Bernoulli e Euler nas
primeiras décadas do século XVIII. Todos os avangos nas ciéncias
naturais e na engenharia, desde entdo, resultaram da aplicagéo
destes dois tipos de abordagem, a experimental e a analitica. A
partir do advento dos computadores em meados deste século, surgiu
o terceiro tipo de abordagem, os ‘chamados métodos numéricos que
vieram complementar os dois tipos anteriores.

E importante mencionar que num experimento a modelagem se
da sobre o fendmeno fisico real que se pretende estudar. Assim, as
discrepancias que podem ocorrer se devem a qualidade de reproducgéo
das condigbes do problema real e aos erros inerentes aos
equipamentos de medicdo e de leitura. J4 os métodos analiticos ou
numéricos buscam resolver um conjunto de equagdes que resultam da
modelagem matemadtica do fendmeno fisico real. Desta forma, mesmo
que a solugao exata das equag¢des seja obtida, nada garante que ela
corresponda ao fendmeno real pois aproximac¢des inadequadas podem
ter sido feitas na modelagem matematica.



Respondendo a pergunta do inicio desta sec¢do, o principal
motivo é o custo envolvido nos experimentos aerodindmicos em tunel
de vento. Outros motivos sdo: as solugdes numéricas sdo obtidas com
baixo custo e com maior rapidez; devido aos computadores atualmente
disponiveis, solugdes numéricas de problemas bastante complexos
sobre configuracdes reais tém sido obtidas, como em escoamentos
. sobre naves espaciais; existem diversos tipos de ensaios
experimentais que atualmente ndo sdo possiveis ou que sdo muito
dificeis e carissimos de realizar, como por exemplo, a reentrada
de veiculos espaciais na atmosfera; e, mesmo os experimentos
cléssicos em tunel de vento ainda hoje ndo conseguem reproduzir
simultaneamente o0s numeros de Mach e Reynolds das condig¢des reais,
0 que ndo ocorre com as solu¢gdes numéricas.

A tendéncia atual é que os experimentos'passem a ser
usados no desenvolvimento de novos e mais abrangentes modelos
matemdticos para os fendmenos fisicos que ainda ndo sdo bem
compreendidos, na validacgdo de modelos numéricos e para situacdes
onde ndo existem modelagdes adequadas. Assim, as solugbdes numéricas
passardo a ser a principal ferramenta dos engenheiros no
desenvolvimento de novos processos e produtos.

Apenas para dar uma nog¢dao dos recursos envolvidos nos
experimentos aerodindmicos em tunel de vento, cita-se o seguinte:
o desenvolvimento do foguete Ariane, da Agéncia Espacial Européia
(ESA), consumiu em torno de 4.000 horas de ensaios em tunel de
vento [18]. Atualmente, um ensaio supersénico custa cerca de USS
3.000,00, e um ensaio subsénico ou transénico, US$ 5.000,00 [19].
Entende-se aqui como um ensaio, a medicdo da distribuig¢do do
coeficiente de pressdo sobre um modelo de foguete para um
determinado numero de Mach e angulo de ataque. Um ensaio
supersdénico em um tunel de vento do tipo intermitente, por exemplo,
tem a duracdo aproximada de 30 a 40 segundos. Como informacdo, sb
a fabricagcao do modelo do foguete VLS (Fig. 1), com comprimento em
torno de l,25_m e com 320 tomadas de pressdo, custou cerca de USS
150 mil. Os ensaios realizados para sete numeros de Mach, quatro
diferentes angulos de ataque e diversas configuracdes do foguete
VLS custaram aproximadamente' US$S 300 mil [19]. A titulo de
comparac¢do, deve-se informar que o valor total envolvido nos dois



convénios entre o SINMEC e o IAE ficou em torno de US$ 50 mil.
Neste wvalor incluem-se o0 pagamento de bolsistas de iniciacdao
cientifica, mestrandos, dois professores, tempo de computagao,
entre outras despesas, durante cinco anos. O investimento no
desenvolvimento de novas metodologias numéficas é, portanto, de
grande retorno.

Os métodos numéricos mais comumente usados na solugdo de
problemas de escoamento sao elementos finitos, diferengas finitas
e volumes finitos. Elementos no contorno come¢a atualmente a ser
empregado.

O método dos elementos finitos surgiu de diversas
pesquisas realizadas entre 1940 e 1960 [23]. Turner et alii [20],
em 1956, elaboraram formalmente esta técnica com relacdo a solugao
de problemas de mecanica dos sb6lidos. BAplicacdes na area de
mecadnica dos fluidos surgiram na década de 70 e podem ser vistés
no livro de Baker [79].

Diferencas finitas é o método mais antigo. Considera-se
que sua primeira aplicac¢do tenha sido feita por Euler em 1768 [23].
Referéncias sobre este método sdo os livros de Minkowycz et alii
[26], de Anderson et alii [35] e de Roache [80].

Harlow & Welch [21], em 1965, desenvolveram um dos
primeiros modelos numéricos bem-sucedidos para resolver escoamentos
de fluidos incompressiveis empregando varidveis primitivas (u,v,p)
como incébégnitas, e apresentando muitas das caracteristicas dos
modelos numéricos atuais e que se baseiam no método dos volumes
finitos. Textos basicos sobre este método podem ser vistos em
[22,26,27,80].

Deve-se mencionar que um novo tipo de método tem surgido
recentemente [24,25]. Este método, chamado de elementos finitos
baseado no volume de controle, busca envolver num mesmo método as
vantagens dos métodos dos elementos finitos e dos volumes finitos.

O modelo numérico usado neste trabalho segue a linha de
pesquisa que vem sendo desenvolvida no SINMEC desde 1986 e que
utiliza o método dos volumes finitos. As principais caracteristicas
e fespectivos esquemas numéricos usados na implementacdo do modelo
numérico deste trabalho sdo apresentados a seguir.



1. Sistema de coordenadas naturais. Permite resolver
problemas sobre geometrias arbitrarias, uma vez que a malha se
adapta as fronteiras, dando generalidade ao cbédigo computacional
e facilitando a aplicagdo de condig¢des de contorno. Os primeiros
trabalhos a usarem este recurso foram [28-30].

2. Esquema WUDS. Se constitui na func¢do de interpolacgao
que é usada para relacionar as incobdgnitas de volumes de controle
vizinhos. Foi desenvolvido e aplicado por Raithby & Torrance [31]
com base na sugestdo de Spalding [32] de se resolver analiticamente
um problema convectivo-difusivo unidimensional. Uma versdo
otimizada do esquema WUDS original é wusada aqui, conforme o
trabalho de Raithby [33]. Diversos outros esquemas existem, como
o0 power-law de Patankar [22] que tem caracteristicas e desempenho
semelhantes ao WUDS, e o esquema de Souza [34] onde uma funcdo de
interpolacgdo denominada completa foi usada. Apesar do esquema de
Souza ter melhor desempenho, em geral, que o WUDS, ele seria
extremamente complexo se aplicado a problemas tridimensionais. Além
disso, dependendo da malha que se emprega, resultados fisicamente
irreais sao obtidos.

3. Volumes ficticios. S&o usados para facilitar a
aplicacdo das condig¢des de contorno e facilitar a implementagdo do
cbédigo. Uma discussdo a respeito pode ser vista em [27].

4. Formulagcdo dependente do tempo e implicita [27]. O
-tempo € usado nas equagdes para servir como parametro de controle
do processo iterativo de solugdo dos sistemas lineares que resultam
da discretizag¢do das equag¢des diferenciais que governam o problema.
Estes sistemas lineares se originam do emprego de uma formulagido
implicita.

5. Solugcdao dos sistemas lineares com o esquema ADI [7].
Consiste na aplicagdo sucessiva e em direg¢les alternadas do
algoritmo de Thomas ou TDMA [7] (que também pode ser visto em [22],
por exemplo). Apesar de sabidamente o esquema ADI ser mais lento
do que o MSI ([4], em computadores de processamento escalar,



verificou-se recentemente [6] que isto ndo ocorre em computadores
de processamento vetorial, como o usado neste trabalho, o que
justifica sua adog¢do. A versdo do esquema ADI, usada no presente
trabalho, é aquela apresentada em [6].

6. Método de acoplamento SIMPLEC. Os modelos numéricos
que usam o método das diferencgas finitas resolvem simultaneamente
0s seus sistemas lineares oriundos da discretizagdo das equagdes
diferenciais, como pode ser visto em [35]. Esta ndo é a estratégia
adotada, em geral, no método dos volumes finitos. Neste método, os
sistemas lineares sdo resolvidos separadamente para cada incégnita,
sendo, assim, chamados de esquemas segregados. Para um problema de
escoamento & baixa velocidade, nos esquemas segregados, as equag¢des
de Navier-Stokes sdo usadas para calcular u, v e w, e a equagao da
energia para T, restando a equag¢dao de conservacgcao da massa para
obter a pressdo. Mas, como a pressdao nao aparece explicitamente
nesta equacgao, foram desenvolvidos os chamados métodos de
acoplamento pressdo-velocidade que transformam a equagédo de
conservacdo da massa numa equagao para a pressao. O primeiro método
que surgiu foi o SIMPLE [36], de Patankar & Spalding. Neste
trabalho, uma versdo otimizada desse método é usada, o SIMPLEC,
. desenvolvido por Rushmore & Taulbee [82] e assim denominado por Van
Doormaal e Raithby [37]. Atualmente, existem mais de uma dezena de
métodos de acoplamento conhecidos, originados do método SIMPLE.
Segundo seus autores, o método SIMPLEX '[38] superaria os
anteriores. No entanto, simulacdes realizadas para resolver o
escoamento quase-unidimensional no interior de um  bocal
convergente-divergente ndo comprovaram esta afirmacgao.

7. Arranjo co-localizado de variaveis. A primeira
aplicacdo bem-sucedida do método dos volumes finitos foi obtida por
Harlow & Welch [21], em 1965, utilizando um arranjo desencontrado
de varidveis, ou seja, as componentes cartesianas da velocidade sdo
armazenadas nas faces dos volumes de controle da pressdo. Este
recurso foi adotado para evitar o surgimento de oscilag¢cdes no campo
‘de pressdes presentes quando varidveis co-localizadas e fungdes de
interpolagcao de baixa ordem sdo empregadas. Este problema das



oscilagdes comegou a ser superado com os trabalhos de Hsu [40] e
Rhie [41] em 1981. Na época da publicacdo do artigo de Peric et
alii [42], em 1988, o uso do arranjo co-localizado de varidveis
para problemas de escoamentos de fluidos incompfessiveis e em
coordenadas cartesianas, no ambito dos volumes finitos, comecou a
ser bastante empregado.

Marchi [43] e Marchi et alii [44] aplicaram o esquema de
Peric et alii [42] na solugdo de escoamentos supersbénicos e
efetuaram uma pequena alteragao na proposta de Peric, resultando
no esquema PVF-A, que apresentou melhor desempenho em escoamentos
supersdénicos. Em escoamentos de baixa velocidade, os dois esquemas
apresentaram o mesmo comportamento. Em [43,44], o esquema PVF-A foi
estendido para resolver problemas sobre geometrias bidimensionais
arbitrdrias usando-se um sistema de coordenadas naturais. Esta
extensdo foi implementada no cbédigo computacional MACH2D que foi
aplicado na solucdo de escoamentos sobre o foguete VLS [45].
Posteriormente, Bortoli [46] fez uso do cédigo MACH2D para resolver
outros problemas, como escoamentos sobre aerofbélios e tomadas de
ar de turbinas de avides. O esquema PVF-A também foi empregado no
trabalho de Souza ([34] na solugdo de alguns problemas de
escoamentos de fluidos incompressiveis. O arranjo co-localizado de
varidveis adotado nesta dissertacdo é descrito em [47,48] onde o
esquema PFV-A foi aplicado a problemas de escoamentos supersénicos
tridimensionais sobre geometrias arbitrdrias, resultando no cbédigo
computacional MACH3D. Em [49] a técnica foi testada na solugdo de
escoamentos subsdénicos, transdnicos e supersdnicos.

Tem-se verificado que o uso do arranjo co-localizado
reduz significativamente a memdéria computacional necesséria para
se resolver um problema, e diminui, em muito, célculbs de
informacdes geométricas e coeficientes, e torna os cbédigos mais
compactos e faceis de implementar.

Uma discussdo sobre diversos arranjos de variaveis
desencontradas pode ser visto no trabalho de Silva [39].

8. Qualquer regime de velocidade. Os problemas de
mecanica dos fluidos podem ser divididos quanto ao regime de
velocidade em cinco tipos. O primeiro deles é caracterizado por



escoamentos com baixissimo numero de Mach, onde a massa especifica
é uma funcdo fraca da pressdo, e pode ou ndo ter uma dependéncia
forte da temperatura. Casos tipicos sdo os problemas de convecgdo
natural e escoamentos de liquidos em dutos. Este regime é muito
conhecido como escoamento de fluidos incompressiveis. Nos
escoamentos em que o numero de Mach na corrente-livre é inferior
a 1 mas que devido as expansdes que sofre ao passar sobre um corpo,
chega a ser maior que a unidade em determinadas regides, O regime
de velocidade é dito transdénico. O inverso também ¢é valido, ou
seja, o numero de Mach é um pouco superior a 1 e ao escoar sofre
compressdes fazendo com que o numero de Mach em algumas regides
seja inferior a 1. O problema classico é o escoamento sobre um
aerofélio. Em geral, um escoamento é dito transdénico quando o
numero de Mach na corrente-livre fica entre 0,8 e 1,2. Entre os
escoamentos de fluidos incompressiveis e os transdnicos situa-se
o regime de velocidade chamado subsdnico. Neste regime, a massa
especifica ja& apresenta uma dependéncia considerdvel da presséo.

Quando a velocidade de um escoamento ¢é muitissimo
elevada, a temperatura do fluido pode atingir valores consideréveis
devido aos efeitos de compressado. e da dissipagdo viscosa. Isto faz
com que as moléculas do fluido comecem a se dissociar, e os &tomos
podem até sofrer ionizagdo. Nestes escdamentos, as reacdes quimicas
devem ser consideradas. Elas caracterizam o regime de velocidade
hipersénico. Em geral, diz-se que um escoamento é hipersénico
quando o numero de Mach é maior que cinco. Mas, dependendo do
fluido e de seu estado, a dissociagdo do fluido pode ocorrer até
para numero de Mach igual a trés [50]. Os escoamentos que ficam
entre os regimes transdénico e hipersdnico sdo chamados de
supersdénicos.

Breves comentdrios sobre o comportamento fisico dos tipos
de escoamentos que serdo considerados neste trabalho sio
apresentados a seguir. '

No caso de um escoamento subsénico (Fig. lb) ndo existem
ondas de choque e as varia¢des no escoamento sdo graduais ao longo
.do corpo e ocorrem antes mesmo de atingi-lo.

Nos demais regimes de escoamento, ocorre a formacdo de
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ondas de choque. No escoamento baixo-transdénico (Fig. 1b), o
comportamento inicial é semelhante ao subsénico mas, devido as
expansdes que ocorrem, o numero de Mach atinge valores maiores que
a unidade em uma determinada regido do escoamento propiciando o
surgimento de uma onda de choque normal sobre o corpo, devido as
condicdes existentes a sua jusante. Esta onda de choque faz com que
o0 escoamento volte a ser subsdnico. '

Num escoamento alto-transdénico (Fig. 1lb), o numero de
Mach da corrente-livre é maior que a unidade o que resulta no
surgimento de uma onda de choque obliqua descolada do corpo. Isto
faz com que uma regido do escoamento seja subsdnica, passando a
supersdnica, em seguida, e podendo voltar a ser subsénica devido
a existéncia de ondas de choque adicionais.

No caso de um escoamento supersdnico, dependendo da
geometria do corpo, a onda de choque obliqua que se forma a sua
frente pode ser colada (Fig. 1lb) ou descolada (Fig. 1c); Antes do
choque, nio existe efeito do corpo sobre o escoamento. Finalmente,
no caso de um escoamento hipersénico (Fig. 1lb), a disténcia da onda
de choque obliqua, ao longo do corpo, é muito pequena, resultando
em sua interacido com a camada-limite.

| Basicamente, o comportamento fisico do escoamento de um
fluido compressivel deve-se a trés efeitos: transferéncia de calor,
fricgdo e variagdo de area. Em geral, este ultimo & predominante
e se dé& da seguinte forma. Em escoamentos subsdénicos, diminuindo-se
a Aarea, aumenta-se a velocidade, e vice-versa. No caso de
escoamentos supersdnicos, o efeito é inverso. Aumentando-se a area,
aumenta-se a velocidade.

Quanto ao comportamento fisico de escoamentos
tridimensionais, explicacdes podem ser vistas no livro de Anderson
[17] e em artigos onde sdo apresentados resultados experimentais,
como em [74,91].

Tradicionalmente, 0 metodo dos volumes finitos
desenvolveu-se voltado as aplica¢des que envolviam escoamentos de
fluidos incompressiveis, enquanto qué o método das diferengas
finitas era utilizado na solugdao de problemas relacionados a
escoamentos transdnicos e supersdénicos. Mas, desde o fim da década
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12
de 60, pesquisadores que trabalhavam com estes dois métodos
numéricos procuraram desenvolvé-los na busca de esquemas gerais

capazes de resolver escoamentos em qualquer regime de velocidade.
Trabalhos pioneiros foram os de Chorin [51],
[52,53), e de Patankar [81].

de Harlow & Amsden
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Figura 1lb. Os diversos regimes de escoamento [17].



Em 1985, Van Doormaal [54] desenvolveu um novo modelo
numérico para resolver escoamentos em qualquer regime de velocidade
usando o sistema de coordenadas cartesiano. O trabalho de Van
Doormaal foi estendido por Silva & Maliska [3] a sistemas de
coordenadas naturais para geometrias bidimensionais ou
tridimensionais axissimétricas. Detalhes sobre esta extensdao podem
ser vistos em [39]. A metodologia para qualquer regime de
velocidade foi denominada de CSDV (Correcdo Simultédnea na Densidade

e Velocidade). Trabalho semelhante ao de Silva & Maliska foi’

realizado por Karki & Patankar [55].

O modelo numérico de Silva & Maliska [3] foi estendido
por Marchi et alii [48] para resolver escoamentos em qualquer
regime de velocidade sobre geometrias tridimensionais arbitréarias.
Este modelo podé ser visto também nas referéncias [47] e [49].

M >

Figura lc. Escoamento supersénico sobre um corpo rombudo [17].

9. Escoamento viscoso laminar. Men [8] verificou que o
uso do modelo algébrico de turbuléncia de Baldwin & Lomax [9], em
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problemas bidimensionais, aumenta consideravelmente o tempo de
" computacdo necessario para se obter uma solugdo numérica. Além
‘disso, Visbal & Knight [56], num estudo sobre o modelo de Baldwin
& Lomax, chegaram & conclusdao de que os coeficientes deste modelo
variam com o numero de Mach. Portanto, este modelo nao é adequado
a uma metodologia capaz de resolver escoamentos em qualquer regime
de velocidade, como a que se pretende. Devido as limitagdes
computacionais a que o presente trabalho estaria sujeito, e
considerando-se os dois comentdrios acima, escoamentos viscosos
turbulentos ndo serdo aqui abordados.

Sdo citados a segquir alguns trabalhos representativos da
literatura sobre métodos numéricos gque tratam da solugao de
escoamentos tridimensionais.

Rakich [85], em 1967, resolveu escoamentos tridimensio-
nais supersdnicos usando o método das caracteristicas [60]. Este
método permite resolver a equagdo potencial para escoamentos
supersdnicos e incluir efeitos de camada limite e de reagdes
quimicas [80]. Dois anos depois, Williams [86] publicou um trabalho
onde as equag¢des de Navier-Stokes para escoamentos tridimensionais
de fluidos incompressiveis eram resolvidas. Malhas de até 70 mil
volumes foram usadas. O mesmo tipo de problema foi resolvido por
Briley & McDonald [84]. Exemplos de métodos numéricos desenvolvidos
para resolver escoamentos tridimensionais parabdlicos de fluidos
incompressiveis sdao os trabalhos de Patankar & Spalding [36],
Briley [87], e Maliska [63]. Escoamentos tridimensionais elipticos
.turbulentos; de baixa velocidade, foram resolvidos por Hah [57].

Modelos numéricos para resolver escoamentos tridimensio-
nais'de fluidos compressiveis foram propostos, por exemplo, nos
trabalhos de Briley & McDonald [84], Pullian & Steger [88] e Rieger
& Jameson [59]. Neste ultimo trabalho, escoamentos hipersdnicos de
gas perfeito foram resolvidos com uma malha de 813 mil volumes.
Escoamentos tridimensionais hipersénicos, incluindo efeitos de gas
réal, foram resolvidos no trabalho de Prabhu & Tannehill [89].

Azevedo [58] resolveu escoamentos tridimensionais subsénicos,

transénicos e supersdnicos usando malhas de até 263 mil volumes,
e problemas onde a interagdo de escoamentos transdnicos com a
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estrutura de um foguete foi considerada [83]. Baudart et alii [90]
resolveram escoamentos tridimensionais turbulentos transientes,
bifédsico e com reacgdes quimicas no interior da cadmara de combustdo
de um foguete a propelente liquido.

Verificou-se através da revisdo bibliografica realizada
que ndo existe nenhum modelo numérico que permita resolver
escoamentos tridimensionais viscosos em qualquer regime de
velocidade e que apresente as nove caracteristicas acima
relacionadas. Este fato revela a oportunidade do presente trabalho.

1.3 - CONTRIBUICAO

A contribuicao do presente trabalho se constitui na
extensdo a problemas tridimensionais da metodologia de Silva &
Maliska [3] que é capaz de resolver escoamentos bidimensionais em
qualquer regime de velocidade.

Esta extensado envolve: a elaboracdao de um modelo numérico
com as nove caracteristicas descritas no item 1.2, dentre as quais
se destaca o emprego da metodologia para qualquer regime de
velocidade e o uso do arranjo co-localizado de variaveis; a
implementag¢do de dois cdédigos computacionais, um para escoamentos
inviscidos e outro para escoamentos viscosos; e a validacdo do
modelo numérico proposto.

A validacdo é feita comparando-se a solucdo numérica de
escoamentos tridimensionais inviscidos e viscosos sobre o foguete
VLS com dados experimentais obtidos em tunel de vento. Séo
resolvidos numericamente escoamentos com numero de Mach 0,50, 0,90
e 3,0, para angulos de ataque de zero e seis graus, utilizando-se
malhas de 40, 80 e 160 mil volumes de controle.

O dominio de célculo engloba apenas a parte frontal do
foguete VLS (Fig. 1), mais precisamente, 25% de seu comprimento.
Isto se deve ao fato de que, mais adiante, os efeitos do escoamento
sobre os foguetes boosters comeg¢am a ser sentidos e, portanto, o
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dominio teria que envolver os boosters também. Mas, devido as
limitacgdes computacionais, isto é evitado neste trabalho.

Deixa-se claro que nd8o se tem por objetivo, nesta
dissertacdo, discutir sobre os fendmenos fisicos envolvidos nos
escoamentos a serem abordados. Muito embora isso seja de grande
importéancia, a énfase dada neste trabalho relaciona-se com o
desempenho da metodologia numérica proposta.

A seguir, apresenta-se no capitulo 2 o modelo matemadtico
a ser considerado no presente trabalho. Em seguida, no capitulo 3,
o modelo numérico proposto é descrito. Os resultados numéricos
obtidos sdo mostrados no capitulo 4 (escoamentos tridimensionais
axissimétricos) e no capitulo 5 (escoamentos tridimensionais).
Finalmente, no capitulo 6, a conclusdo sobre o trabalho &
apresentada. |
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2. MODELO MATEMATICO

O tipo de problema fisico que se pretende resolver é o
escoamento tridimensional de alta velocidade de um fluido sobre um
veiculo aeroespacial.

’ Para tanto, o fluido de trabalho que sera usado é o ar.
Apesar dele ser constituido por uma mistura de diversos gasés, seré
admitido que esta mistura se comporte como um gAis termicamente e
caloricamente perfeito [60], que seja uma substancia pura, e que
sua viscosidade absoluta e condutividade térmica sejam constantes.

Admitindo-se as simplificac¢des acima, o modelo matematico
que serad adotado é composto pelas equagdes de conservacdo da massa
e da energia, pelas equagdes de Navier-Stokes, e pela equagado dos
gases perfeitos. Estas equagdes, escritas no sistema de coordenadas
cartesiano (x,y,z), podem ser vistas no livro de Bejan [61].

Visando a solugdo de escoamentos sobre geometrias
arbitrdrias, surge a necessidade de se empregar um sistema de
coordenadas que permita dar generalidade ao método numérico e que
evite problemas na aplicagdo das condig¢gdes de contorno [30,62].
Isto é conseguido através de um sistema de coordenadas que se
adapta aos contornos do dominio de calculo.

Sendo assim, as cinco equagdes de conservagdo, acima
mencionadas, escritas num sistema de coordenadas naturais (&,n,¥y),
podem ser expressadas genericamente por

1 + 0 v 9 =-p®+ 8
T]a—(p¢) 66 (pUB) + —- (pVid) = (pH) p® + 3¢
+ d o . o . 0\ d o ., o | (5,0] ‘
N’a_ﬁ( 1nIGe + Gndg) * U ) e (czlzJ_--aE QT Ge + Gy T ) ) (1)

‘gy‘(“laJad’ + “23‘7%:% + “33‘7%(3)
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onde o jacobiano da transformagdo do sistema de coordenadas é dado
por

T = (XeVaZy * XoYyZg + XyVeZy = XeVyZy ~ X ViZy ~ XyVyZe) 7 (2)

Informacdes sobre o processo de transformacdo de equacdes
entre dois sistemas de coordenadas podem ser vistas no livro de
Anderson et alii [35].

As expressdes para as componentes contravariantes do
vetor velocidade séao

U=§¢u+§,v+Ew (3)
V=mu+n,v+aw k4)
W=79,Uu+7Y,v+7y,w (5)
onde
[FEESARRSS | (6)
E, = z,x, - Z.x, : (7)
T, = vy, ~ VoX 5 (8)
Te = Ze¥y — ZyV | (9)
N, = Z,% - ZgX, _ (10)
N, = VeXy — YyXe (11)
Yx = ZyYg ~ ZgYy (12)
T, = 2% - 2k - (13)

Yo = YoXe ~ YeXy « (14)



As componentes do tensor métrico que aparecem na Eg. (1)
sdao dadas por ’

ay, = ()2 + (P2 +(E)2 . (15)
@y, = MJ2+ (M2 + (m,)2 (16)
@ = (Y2 + ()2 + (¥)2 (17)
Gz = Sl * E 0, + &M, (18)
%13 = &¥x + &y + E.Y, | (19)
Ga3 = M¥x * MY, + MY, (20)

A letra ¢ representa a varidvel dependente das cinco
equacdes de conservagado. Desta forma, quando ¢ for igual a 1, u,
v, w ou T s3o recuperadas as equacdes de conservagdo da massa, da
quantidade de movimento nas diregdes x, y e z (equa¢des de Navier-
Stokes) e da energia. '

O coeficiente de transporte da difus3do, I, é nulo para
$ = 1, é igual a p quando ¢ representa u, v e w, e é igual a k/c,
para ¢ = T. _

Os termos fontes P* e $% sio nulos para a equagio de
~conservagao da massa. Para as ‘demais equacgodes, eles sao
representados por

P = D&, + DTy * DyYx ' (21)
BY =p&, + pa, + DY, (22)
BY = p&, + b, + P, | (23)
13T=—C—11:-gig +V.-(pf/') -p(V-ff')]l' - (24)
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A forma da equacido dos gases perfeitos que se adota é

D = pRT (30)

Apesar de se estar interessado apenas nas solug¢des de
regime permanente dos problemas que serdo simulados, o tempo é
mantido nas equagdes para servir como parametro de controle do
processo iterativo em que . as equagbes de conservagao sao

' resolvidas.



Resumindo, o modelo matematico que descreve o tipo de
problema fisico que se pretende resolver neste trabalho é formado
pela Eq. (1), que representa cinco equag¢les de conservagao, e pela
relagdo constitutiva da Eq. (30). As incdégnitas nestas seis
equacgbes sao p, u, v, w, T e p. No proximo capitulo é descrito o
procedimento numérico que serd usado para resolver o modelo
matemdtico apresentado.
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3. MODELO NUMERICO

O método dos volumes finitos serd empregado na construgao
do modelo numérico descrito neste capitulo. A teoria bésica sobre
o método dos volumes finitos pode ser encontrada em [22,26,27].

3.1 - EQUACOES DE NAVIER-STOKES E DA ENERGIA

O principio bésico do método dos volumes finitos é
subdividir (discretizar) o dominio do problema em diversos volumes
de controle, em cada um dos quais as equacdes diferenciais do
modelo matemdtico sdo integradas. O dominio de calculo do problema
deve ser entendido como a regido do espag¢o onde pretende-se obter
a solucdo do escoamento.

Um volume de controle qualquer representado no sistema de
coordenadas cartesiano (x,y,z), em geral, tem uma geometria
arbitradria - composta por seis quadrilateros. No entanto,
representado no sistema de coordenadas naturais (8,n,v), todos os
volumes de controle sdo cubos de mesmo tamanho, como na Fig. 2,
adotando-se por simplicidade A{ = An = Ay = 1 metro. As dimensdes
reais de um volume de controle sd3o passadas para o espago
transformado através das Eqg. (2) e Eg. (6) a (14).

Integrando-se a Egq. (1) no tempo e sobre o volume de
controle P da Fig. (2), delimitado por suas seis faces (e, w, n,
s, d, f), obtém-se
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Figurai2. Volumes de controle no espac¢o transformado.

(M - MEGR) /AL + M, - M, + M, - M, + My - M, =

+ F%§%!+_D?g% + Dy%$)e"FH€§!+'DTg% +;%€§nw

- L[A* AV + L[8% AV

onde os fluxos convectivos sao dados por

M, = (pU), An Ay - (32)

M, = (pU), An Ay (33)
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M, = (pV), AE Ay
M, = (pV), AE Ay
My = (pW) 4 AL An
M, = (pW) . A An

os fluxos difusivos por

D, =T% «,, JAn Ay
D, =T% a,, JAn Ay
D, =T%¢ q,, JAn Ay
D, =T a,, JAE Ay
DSéWaZZJAEAy
Dy, =T% a,, JAE Ay
D, =T% a,, J AE Aq
D8.=I‘°a23JAE Aq

D, =T% a;, J AE An

RS
!

=pp AV / Jp

M, =pp AV / T,

AV = AE An Ay

Os dois termos da Eq. (31) com o superescrito

(34)
(35)
(36)

(37)

(38)
(39)
(40)
(41)
(42)
(43)
(44)
(45)

(46)

(47)
(48)

(49)

wown Sé.O

avaliados no instante de tempo t, enquanto que todos os demais, no
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instante t+At, caracterizando assim uma formulagdo totalmente
implicita. Uma discussdo a respeito de formulagdes explicitas e
implicitas pode ser lida no trabalho de Maliska [27]. O processo
de célculo dos fluxos convectivos e difusivos, Eq. (32) a (46),
serd apresentado posteriormente.

O arranjo de varidveis que se adota neste trabalho é o
co-localizado. Neste arranjo, todas as variaveis ou incdgnitas (p,
u, v, w, T e p) sdo armazenadas no centro dos volumes de controle.
Entretanto, como pode ser visto na Eq. (31), é necessario conhecer
as incégnitas e suas derivadas nas faces dos volumes de controle.
Sendo assim, algum esquema que relacione as incdégnitas no centro
do volume de controle com suas faces deve ser empregado. O esquema
escolhido foi o WUDS de Raithby & Torrance [31] na forma
apresentada em [33]. Neste esquema, para a face leste (e), por
exemplo, tem-se

¢e = (1/2 + ae)d’p + (1/2 - ae)d)s (50)
e
@ - (¢ - )
(3), =P —ar (51)

As derivadas cruzadas que aparecem na Eg. (31), isto &,
aquelas avaliadas numa diregdo que seja paralela a face onde devem
" ser obtidas, sdo calculadas por diferengas finitas. Como exemplo,
tem-se

(i(h) - (by + ¢NZ ;:s ~ $gz) (52)

Os coeficientes & e f resultam da solugdo de um problema
convectivo-difusivo unidimensional, sendo dados por [33]

_ _Ssg(M .pe? (53)
(10 + 2Pe?)
B = (1 + 0.005Pe?) (54)

(1 + 0.05Pe?)

onde sg representa o sinal do fluxo de massa M, e Pe é o numero de

25



Peclet, calculado pela razdo entre os fluxos convectivo e difusivo.
Para a face norte tem-se

M,
n D5

Substituindo as Eq. (50) a (52), e suas andlogas para as
outras. cinco faces, chega-se a seguinte forma discretizada das
equacdes de Navier-Stokes e da énergia para um volume de controle

genérico,
aphp = Z(aydys) p + bp . (55)

As expressdes para os coeficientes da Eqg. (55) sao
apresentados no Apéndice 1. Esta equag¢do representa um sistema
linear para ¢ com 19 diagonais ndo-nulas.

Os termos L[P®] e L[S8% da Eq. (31) representam a
integracdo numérica por difereng¢as finitas dos termos fontes P? e
8%, Suas expressdes sdo dadas no Apéndice 1.

3.2 - AVALIACAO DOS FLUXOS CONVECTIVOS

Para se calcular os coeficientes da Eg. (55) é necessario
conhecer os valores de p, U, V e W nas faces do volume de controle
para, entdo, avaliar os fluxos convectivos com as Eqg. (32) a (37).

Conforme proposto em [81,80,54], usa-se o esquema upwind
[77] para avaliar a massa especifica nas faces. Assim, para a face
leste, por exemplo, tem-se

P = (1/2 +y.)pp + (1/2 —¥,)pg (56)

onde vy, é igual a l/2 se U, 2 0 ou -1/2 se U_< O.
0 esquema usado para avaliar as componentes
contravariantes da velocidade nas faces do volume de controle €
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aquele proposto por Marchi et alii [48] e que pode ser visto também
em [47]. Como exemplo, é descrito o cdlculo de U na face leste, U,.
Da Eg. (55), obtém-se

adp = (@b p + bp - LIP? AV (57)

onde b} é o termo independente b, mostrado no Apéndice 1 subtraido
do termo L[P?], e ¢ representa u, v e w.

Escrevendo-se a mesma Eqg. (55), mas agora para o volume
de controle E, tem-se

ad; = Z(aybs) s + by - LIF* AV (58)

onde a; representa o coeficiente central a, do volume E.

A determinacdo de ¢; é feita efetuando-se uma média
aritmética entre as Eg. (57) e (58), exceto com os termos L[P?].
Estes termos sdo avaliados como se um arranjo desencontrado de
varidveis [22] estivesse sendo usado. Procedendo-se a média, obtém-

se
Eﬂ‘%a—g)“’e = > [Z(aubw)r + B (anbip) s + b + bs] - LIA*1 AV (59)
ou
b, - [ﬁ(a,,,}bmg)p + Blagbwle + be + bl 2.AV LLE%) k60)
° (ap + ag) (a, + ag) e

Com u,, v, € w, calculados através da Eq. (60), U, é obtido
com a Eq. (3). Para tanto, as métricas §,, §, e §, devem ser aquelas
calculadas sobre a face leste. Finalmente, calculados p., e U, ©
fluxd convectivo na face leste pode ser obtido através da Eq. (32).

O procedimento descrito neste item também é empregado
para obter p, U, V e W nas outras cinco faces visando o calculo dos
demais fluxos convectivos.

As expressdes para os termos fontes L[P?] nas faces leste
(e), norte (n) e dorsal (d), para u, v e w, sdo apresentadas no
Apéndice 2.
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3.3 - EQUACAO DE CONSERVACAO DA MASSA

A Eq. (31) escrita para ¢ = 1 resulta em

(MPA—CM;) + Me - Mw + Mn - Ms + Md - Mf =0 (61)

Para resolver escoamentos em qualquer regime de

velocidade, a técnica CSDV [3] é empregada. Ela consiste em manter

a massa especifica e a velocidade como incdédgnitas na equagdo de

conservacdo da massa [81,84]. O fluxo de massa na face leste, por
exemplo, é calculado por

M, = (p), An Ay = (p*U + pU* - p*U"), An Ay (62)

.onde o asterisco significa que os valores de p* e U" sdo conhecidos
de um nivel iterativo anterior relacionado a um campo de presséo
estimado (p’), e p e U sdo incoégnitas referidas ao nivel de pressédo
(p) .

' Substituindo a Eq. (62), e suas analogas para as outras
cinco faces do volume de controle elementar, na Eg. (61), chega-se
a

p P P P p
mepp + mgpy + myp, + mipy + mfp. + mip, + mfp, (63)

U Vv V.
+ mJU, + m,U, + m3V, + mgV, + myW, + m{W, = b€

onde os coeficientes desta equacdo sdo dados no Apéndice 3. Para
Se chegar a Eq. (63), explicitou-se a massa especifica, nas faces,
em funcdo daquelas armazenadas no centro dos volumes, através da
Eqg. (56) e de suas analogas.

A partir da equacdo de estado, Eq. (30), escrita para os
campos de pressdes p e p’, obtém-se para a massa especifica a
seguinte expressao

Pr = Pp + CFD} (64)

onde



Ch = (TR)? (65)

Expressando-se as Eg. (3) e (60) para os campos de
pressdes p e p’, e empregando-se o método SIMPLEC [37] chega-se a

U, = Uy - do (Ps ~ P3) - (), (66)

E importante mencionar que para se chegar a Eg. (66), todas as
derivadas cruzadas dos termos L[P*%], da Eq. (60) foram desprezadas.
O objetivo desta simplificagdo é obter um sistema linear de sete
diagonais ndo-nulas para a equagdo de conservacdo da massa, bem
mais simples que o sistema de 19 diagonais. Esta simplicidade se
traduz nos seguintes aspectos: redugdo de memdéria computacional,
pois 12 coeficientes a menos sdo armazenados, e redugcdo no tempo
de CPU gasto para resolver o sistema linear. Além disso, ©
algoritmo resultante é bem mais simples de implementar.

Como a Eq. (66) se constitui numa forma de se avangar o
processo iterativo e sabendo-se que quando este convergir o campo
de p' serd nulo, nenhum erro estd sendo cometido com a
simplificacdo realizada. O que pode ocorrer é o processo iterativo
necessitar de mais itera¢des para convergir.

As expressdes para as componentes contravariantes nas
demais faces do volume de controle sdo dadas por

U, = Uy -~ dJ(ps - Di) - (&), | '(6.7)
V, = Va ~ d(Di - P8) - (&), (68)
V, = V; - dg(Dp ~ D5) - (&) ¢ (69)
Wy = Wi ~ dif(ps - Dp) . (&33) 4 . (70)
We = Wg

- dff (ps - pi) - (@33) ¢ (71)

onde, por exemplo

dd = (dp + dg) / 2 (72)
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dy = (dp+dy /2 (73)

dy = (dp+dy) /2 (74)
e

dp = (ap -~ Zay) s (75)

Os valores da massa especifica e das componentes
contravariantes da velocidade com asterisco, como ja& foi dito,
referem-se a um campo de pressdes estimado (p'). Eles aparecem na
Eqg. (64), nas Eq. (66) a (71), e nos coeficientes do Apéndice 3.
Sdo obtidos através do procedimento descrito no item anterior, 3.2.

Substituindo a Egq. (64) e suas andlogas, e as Eq. (66) a
(71) na Eq. (63), obtém-se

Ap.ps = B(A.-Pig)p * Bp (76)

A Eq. (76) representa uma correcdo sobre um campo de
pressdes estimado que quando substituido nos campos de p’, U, V' e
W resulta em campos de massa especifica e de velocidade que
satisfazem a equagdo de conservagao da massa. Os coeficientes da
Eq. (76) podem ser vistos no Apéndice 3. O novo campo de pressdes
é obtido através de |

DPp = Ps *+ Db (N
e as componentes cartesianas da velocidade (u,v,w) por
bp = & - dp. L1£Y], (78)

onde os termos L[P'?®] sdo calculados com as mesmas expressdes dadas
no Apéndice 1. Para isso, apenas deve-se trocar p por p'.
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3.4 - CONDICOES DE CONTORNO

A forma de aplicacdo das condigdes de contorno pode ser
dividida em dois tipos quanto ao uso ou ndo de volumes ficticios.
Designa-se por volume ficticio um volume de controle que esteja
fora do dominio de cdlculo mas adjacente as suas fronteiras.

No caso de ndo serem usados volumes ficticios, as
equagdes de conservacgdo discretizadas, Eq. (55) e (76), dos volumes
de controle adjacentes as fronteiras do dominio, precisam ser
alteradas para considerar as condi¢des de contorno. Além disso,
nestes volumes de controle situados na fronteira, nem todos os 18
volumes da Fig. 2 em torno de P existem, e isto tem Qque ser
considerado. _

Quando volumes ficticios s&o usados [27], o processo de
aplicacado das condigdes de contorno torna-se bastante simplificado
em relagdo a forma anterior. Contudo, mais meméria computacional
é requerida para armazenar as informacdes geométricas e os valores
das varidveis e de seus coeficientes nestes volumes ficticios, que
sdo, na realidade, as informa¢bes das condi¢des de contorno.

Neste trabalho, as condigles dé ‘contorno para as
incégnitas p, u, v, w e T sdo aplicadas fazendo-se uso de volumes
ficticios. No caso da pressao nio sdo usados volumes ficticios
porque suas condi¢des de contorno s&o dadas indiretamente através
da massa especifica e da velocidade. A seguir, os diversos tipos
de condig¢des de contorno sao discutidos.

3.4.1 - ¢ prescrito.

Considere a Fig. 3 onde s3dao mostrados os volumes
ficticios N, P e S adjacentes a fronteira oeste do dominio de
cidlculo e aos volumes reais NE, E e SE. A representac¢do da Fig. 3
é adequada para aplicar condigbdes de contorno na face leste (e) do
volume P. .

Quando a condicdo de contorno é prescrita, ou seja,
conhece-se o valor de ¢ na face leste (¢.), faz-se
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b = O (79)

onde ¢ representa p, u, v, we T.

volumes )
ﬁcticios——g / fronteira oeste
o WL
n
P o F EE
|
n
] $ | =
ye §

Figura 3. Volumes ficticios no espag¢o transformado.

A condigdo imposta através da Eq. (79) é suficiente para
p, pois a equagdo evolutiva de p é algébrica. Para u, v, we T ela
tem que ser escrita na forma de um sistema linear, ou seja, na
forma da Eq. (55), o0 que resulta em 4

ap =1, ap, =0 e by=¢, ' (80)

Para a equacgdo de conservagdo da massa, Eq. (76), é
necessadrio conhecer a massa especifica do volume P, o que &
contemplado com a Eq. (79), e a componente contravariante U da
velocidade na face "e". Como u,, v, € w, sdo conhecidos nesta face,
U, é calculado diretamente através da Eq. (3). Conhecidos p, e U,,
a influéncia do fluxo de massa prescrito na face "e" passa
diretamente ao termo fonte B, da Eq. (76). |

Como foi citado anteriormente, nao sendo usados volumes
ficticios para a pressdo, quando os coeficientes do volume E da
Fig. 3 estiverem sendo calculados, o coeficiente que relaciona o
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volume E ao P deve ser nulo. Isto é conseguido zerando-se os
coeficiente C? e d’, d' e d" dos volumes ficticios. Este procedimento
de zeragem é adotado com qualquer tipo de condigdo de contorno. Com
isso, a Eq. (66) se reduz a U, = U., ou seja, a pressio nio altera
U, . Este é o resultado esperado se a velocidade é prescrita.

3.4.2 - Fronteira de simetria.

Para esta condicdo de contorno, por simplicidade,
considere uma situagdo bidimensional em que os eixos § e n da Fig.
3 coincidam com 0s eixos X e Y.

Quando o escoamento dentro do dominio & o mesmo que
ocorre com sua imagem em relagdo a uma de suas fronteiras, as
condi¢des impostas sdo

UP = - uE' (81)

s = &z o (82)

com¢p = p, veT.
Assim, para a Eq. (81) tem-se

e para a Eq. (82)

ap*=a, =1 e 8y = bp =0 : (84)

U.=0 ' 4 (85)

No caso da temperatura, a condigdo de simetria equivale
a de isolamento térmico ou fluxo de calor nulo. '
Quando a condigdo de contorno que se pretende aplicar

para a velocidade ¢ a de escorregamento, a condigao da Eq. (82) é
utilizada para as trés componentes cartesianas da velocidade.

3.4.3 - Escoamento localmente parabélico.

2

Este tipo de condigdo de contorno ¢é empregado nas
fronteiras onde o escoamento deixa o dominio de calculo.
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Considerando a simplificacdo mencionada no inicio do item 3.4.2,
esta condigdo é dada por

9y -

2 =0

(ax)e (86)
que se traduz na Eq. (82) e é aplicada como mostrado na Eq. (84),
com ¢ representando p, u, v, w e T.

Com as componentes cartesianas da velocidade sendo

calculadas pela Eq. (82), a componente U,~ pode ser obtida da Egq.
(3). E, como d° & nulo, como ja foi dito, U, resulta igual a U.".

3.4.4 - Avaliagdo de L[P?],. ‘

Embora ndo seja propriamente uma condig¢do de contorno,
alguns comentarios sdo necessarios. Quando os termos L[P%], sédo
avaliados para volumes de controle adjacentes aos contornos do
- dominio (volumes NE, E e SE, no caso da Fig. 3), torna-se
necessario conhecer o valor da pressdo nos volumes ficticios. Mas,
como ndo se resolve a equacao de conservacao da massa nos volumes
- ficticios, algum procedimento tem que ser empregado para avaliar
a pressdo nestes volumes e poder, entdo, calcular os termos L[P?],.
. O que se faz é extrapolar linearmente o valor da pressao dos dois
- volumes reais adjacentes a fronteira. Para o caso da Fig. 3, obtém-

- 8e€

Pp = 2D ~ DPgg (87)

3.5 - CRITERIO DE CONVERGENCIA

Seguindo o trabalho de Maliska [63], uma simulacgao
numérica serd considerada convergida se satisfizer o seguinte
critério



(P ~ Dp) maxino (88)
Ap

onde Ap representa a diferenca médxima do campo de pressdes. O valor
de €, em geral, fica na faixa de 10 a 1077.

Quando sdo resolvidos problemas com numero de Mach muito
pequeno, ou seja, escoamentos de fluidos incompressiveis, o
critério da inequagao (88) também pode ser aplicado sobre as
componentes cartesianas da velocidade, como no trabalho de Milioli
et alii [64].

3.6 - TENSOR METRICO

As componentes da matriz jacobiana da transformacgdo do
sistema de coordenadas, gque sdo necessadrias para calcular as
métricas das Eqg. (6) a (14), sao avaliadas através de diferencas
finitas. O processo de calculo é exemplificado a seguir para a
componente &,; do tensor métrico, Eq. (15), avaliada na face leste
de um volume de controle elementar, Fig. 4. Nos pontos 1, 3, 6 e
8 desta figura sao conhecidas as coordenadas X, y € z que foram
obtidas através de algum método de geracdo de malhas.

As componentes da matriz jacobiana ¢, e ¢, na face leste
~(e) sdo dadas por

($,) o = (% (90)

S
L]
[
—~
©
(5]
I
a
>
S

onde ¢ representa x, y e z.
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-h
N
w

Ay

Figura 4. Calculo das métricas na face leste.

Como os segmentos que unem os pontos 1, 3, 6 e 8 sdo
segmentos de retas, mesmo no espago fisico, as coordenadas nos
pontos 2, 4, 5 e 7 s3o obtidas através de médias das coordenadas
conhecidas nos pontos 1, 3, 6 e 8. Desta forma, as Eg. (89) e (90)
resultam em

(8, = 2 4’;.;3’1 ~ %) (91)
R L (92)

Com ¢, e ¢, dados pelas Eq. (91) e (92), as métricas §,,
§, e §, podem ser calculadas com as Eq. (6) a (8). E, entdo, a
componente'a11 do tensor métrico na face leste pode ser obtida
através da Eq. (15).

3.7 - ALGORITMO DO MODELO NUMERICO

A sequéncia de céalculo do algoritmo numérico adotado
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neste trabalho, simplificadamente, é apresentada abaixo.

1. Definicdo dos dados e das condig¢des iniciais das incoégnitas do
problema a ser simulado.

2. Discretizagcdo do dominio de calculo e armazenamento das
informacdes geométricas da malha.

3. Estimativa dos campos das incdégnitas em t+At.

4, Calculo dos coeficientes das equagdes de Navier-Stokes.
5. C4lculo dos coeficientes da equagdo de p'.

6. Calculo dos termos fontes das equacdes de Navier-Stokes.
7. Obtengéq da solucdo da Eg. (55) para u", v’ e w'.

8. Avaliacdo das componentes contravariantes U*, V' e W através do
procedimento descrito no item 3.2.

9. Calculo do termo fonte de p'.
10. Obtencdo da solucao da Eq. (76) para p'.

11. Correcdo da pressao e-da massa especifica com p' através das
Eq. (64) e (77).

12. Correcao das componentes cartesianas e contravariantes do vetor
velocidade com p' através das Eq. (66), (68), (70) e (78).

~13. Calculo dos coeficientes e termo fonte da equag¢do da energia.
14. Obtencdo da solugdo da Eg. (55) para T.

15. Retornar ao item 3 até que o critério de convergéncia adotado
seja satisfeito.



Os cinco sistemas lineares de u, v, w, p' e T,
representados pelas Egq. (55) e (76), sdo resolvidos com o método
ADI [6,7]. Este método consiste na aplicag¢do do algoritmo TDMA [22]
sequencialmente nas trés direcéés do sistema de coordenadas
transformado.

Os itens 5 a 12 foram executados duas vezes para cada
intervalo de tempo. Este procedimento & baseado na experiéncia do
grupo SINMEC e resulta, em geral, na diminuigcdo do tempo de
computacdo para se obter a solug¢do de um problema, em relagdo a
execucdo dos itens 5 a 12 de uma vez por passo de tempo.
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4. RESULTADOS 3D AXISSIMETRICOS

Dezenas de simulacdes foram feitas inicialmente com o
c6édigo computacional MACH2D para definir o tamanho do dominio do
problema, a tolerédncia a ser adotada, e estudar o efeito do refino
de malha. Neste capitulo, estas simulagdes sdo comentadas e alguns
resultados apresentados.

0 cdédigo MACH2D emprega o mesmo modelo numérico deste
trabalho mas foi desenvolvido para resolver apenas problemas
bidimensionais ou tridimensionais axissimétricos. Dois sdo o0s
motivos para este cddigo ter sido empregado nas simulagdes acima
mencionadas: 1l)utilizando um cdédigo bidimensional, ndo existem
restrigcdes relativas ao computador, como tempo de CPU e membria,
0 que permite realizar muitas simula¢des em pouco tempo; e 2)véarios
trabalhos [8,49,65,66] obtiveram resultados numéricos com o cédigo
MACH2D, em diversos problemas, que compararam bem com resultados
analiticos e experimentais.

4.1 - DOMINIO E CONDICOES DE CONTORNO

O dominio de calculo usado para os testes tridimensionais
axissimétricos (angulo de ataque nulo) foi delimitado por duas
retas (contornos W e E), pela geometria do foguete (contorno S)]
e por um dquarto de elipse (contorno N), como pode ser visto
esquematicamente na Fig. 5.

A definicdo da geometria do fogquete é dada na Fig. 6
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[67]. Os valores apresentados correspondem as dimensdes do modelo
do foguete VLS, em escala 1:15, que foi usado nos experimentos em
tinel de vento.

a

Figura 5. Configura¢do do dominio de calculo.

Os numeros de Mach considerados nas simulacgdes foram
0,50, 0,90 e 3,0 caracterizando assim trés regimes de velocidade:
subsénico, transénico e supersdnico, respectivamente. As definicdes
destes trés escoamentos sido dadas na Tabela 1. O nuimero de Mach
para um gas perfeito pode ser definido por

M=t (93)

VYRT

Com base nos dados da Tabela 1, chegou~se aqueles

mostrados na Tabela 2. A temperatura T, foi calculada a partir de
To, considerando escoamento compressivel inviscido, Qquase-
unidimensional [60]) com y = 1,4 e R = 287 J/(kg-K) para o ar. A
velocidade é obtida da equacgdo de estado, Eq. (30), e da definigéo
de pressdo dinamica q, dada por |



_ 1 2 :
Qe = _2-ponu°° . (94)
(o]
1200 180° g T
> 0
? 3
96,27 78,49 45,78 92,91
313,45

Fig. 6 Geometria do modelo do foguete VLS (dados em milimetros).

Tabela 1. Dados experimentais para ¢ = 0° [67].

Problema ne 1 2 A 3

M., 0,50 0,90 3,00
p. [kPa] 210,623 107,321 3,230
T, [K] 290,6 300, 5 291, 3

d. [kPal] | 36, 642 60,464 20,369
Re/L [m] 25, 1%10° 23,4x10° 9,3x10°

A viscosidade é calculada usando-se a definicdo do numero de
Reynolds Re cuja expressédo é

Re Polls (95)

O numero de Prandtl foi obtido de dados’experimentéis para o ar
[68] considerando a temperatura T.,. ’ '

As condigdes de contorno aplicadas, com referéncia a
nomenclatura da Fig. 5 e ao ‘item 3.4 do capitulo anterior, foram:
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-contorno N: ¢ prescrito (condigdes da corrente-livre), Tabelas 1
e 2);

-contorno W: fronteira de simetria;

-contorno E: escoamento localmente parabdélico; e

-contorno S: isolamento térmico ou parede adiabatica para a
temperatura. Para a velocidade, no caso de escoamento inviscido
(equacdes de Euler), aplicou-se a condicdo de escorregamento e de
fluxo de massa normal & parede nulo. Ja& para escoamento viscoso
(equagdes de Navier-Stokes), a condigdo de ¢ prescrito foi usada
para a velocidade, com ¢ = O.

Tabela 2. Dados complementares para @ = 0o.

Problema ne 1 2 3

M, 0,50 0,90 3,00

T. [K] 276, 8 258, 6 104, 0

u,. [m/s] 166,3 289,2 - 613, 6

M. [kg/m-s] 1,74x107 1,79x107° 7,14x107°
Pr . 0,714 0,720 0,769

Como se sabe, escoamentos subsdnicos apresentam um
comportamente fisico eliptico [27]. Desta forma, o contorno N deve
estar a uma disténcia do foguete que seja suficiente para nao
interferir nos resultados do problema. Com base em diversas
simulagdes para os problemas 1 e 2, verificou-se que as disténcias
L, e L, deveriam ser 5,0 e 10,0 metros, respectivamente.

Embora um dominio muito menor pudesse ser adotado para o
problema 3, por ser um escoamento supersénico, de caracteristica
hiperbdlica, isto ndo foi feito. Visando-se facilitar a realizagdo
das simulag¢des, um unico dominio foi usado. |

Conforme mostrado em [60], um escoamento pode ser
considerado como ocorrendo num meio continuo se a seguinte relagédo
for satisfeita,
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kn =1L <o0.01

VR€é
onde Kn é o numero de Knudsen. Este numero é definido como a razéo
entre o livre caminho médio das particulas do fluido e o
comprimento caracteristico do problema. Para os problemas 1 a 3,
o valor méximo do numero de Knudsen obtido, para as condicgdes da
corrente-livre, foi 8,8x10™. Portanto, para os trés prcblemas em
consideracdo, a hipbtese de meio continuo é valida.

4.2 - TOLERANCIA E DISCRETIZAGAO DO DOMINIO

Para os trés problemas, verificou-se que com o valor de
10* para € (item 3.5) os resultados obtidos para o coeficiente-de
pressdo Jja podiam ser considerados convergidos. No caso da
temperatura,:os valores de € pafa a pressdo tiveram que ser 107,
10" e 107%, para os problemas 1, 2 e 3, respectivamente.

Foram usados 49 pontos para definir a geometria do
foguete (contorno S) e da elipse (contorno N). No contorno S, estes
49 pontos foram concentrados mais na ogiva do foguete, com o
espacamento entre eles aumentando gradativamente em direcdo ao
contorno E. A altura y de cada ponto que define o contorno N foi
calculado por uma progressdo geométrica de razdo 1,05 sobre o
comprimento b-da Fig. 5. Com a altura y calculada, a coordenada x
de cada ponto da elipse foi obtida por V

x--a1-(2 (96)

o< ‘

O efeito de se usar mais pontos para discretizar os
contornos S e N sera comentado ainda neste capitulo.

Depois de varias simulacdes realizadas, decidiu-se usar
71 pontos pafa discretizar os contornos W e E. Este numero foi
considerado satisfatdédrio para captar a camada limite, as expansdes
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e compressdes dos escoamentos sobre o foguete.

Uma progressdao geométrica (PG) de razdo 1,20 foi usada
para calcular as coordenadas dos pontos que definem os contornos
W e E. O primeiro elemento desta PG fica sobre o foguete. Seu
comprimento é de 2,9 um para o contorno W, e de 5,7 pm pra o
contorno E.

A discretizacdo do dominio é feita com retas que unem os
pontos do contorno S ao N. Sobre o comprimento destas retas, é
aplicada a mesma P.G. dos contornos W e E, obtendo-se assim as
coordenadas dos pontos que definem a malha mostrada na Fig. 7. Uma
ampliagdo dela é vista na Fig. 8, onde os primeiros 50 volumes na
direcdo normal ao foguete sao mostrados.

A malha da Fig. 7 foi empregada tanto na solugcdo de
escoamentos inviscidos quanto viscosos. Desta forma, evitou-se
qualquer influéncia de malha sobre a comparagdo dos resultados
obtidos.

O intervalo de tempo At usado para avangar O Processo
iterativo de solugéb do sistema de equacgdes foi variavel. A partir
de um valor minimo, ia sendo aumentado com © ntmero de iteracgdes
até atingir um valor maximo estabelecido. O objetivo deste
procedimento é o de obter a convergéncia em um menor numero de
iteracdes. O intervalo de tempo empregado é dado por

At = Ae*. Bt (97)

2

onde R, é uma dimensdo caracteristica, no caso, o raio maximo do
foguete que é de 40 mm; u, é€ a velocidade da corrente-livre; e At’
é o intervalo de tempo adimensional. O valor de At usado ficou na
faixa de 0,50 a 6,1.

4.3 - RESULTADOS NUMERICOS

Visando facilitar a compreensdo dos resultados a serem

44



45

apresentados, as seguintes caracteristicas da geometria devem ser

destacadas:

em
em
em
em
em
em

x/L

x/L =

x/L
x/L
x/L
x/L

0.0 tem-se o &pice da ogiva do foguete;

0,0066, transigdo da regido esférica para a cdnica;
0,0768, cone-cilindro com didmetro maior;

0,139, cilindro-cone de redugédo;

0,176, cone-cilindro com didmetro menor;

0,25, limite do dominio de célculo.

T |
-
v
~\\\\
-\\~::::
\\

Figura 7. Malha de 48x70 volumes.
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As distribuigbdes do coeficiente de pressdao (Cp) das
solugdes inviscidas e viscosas para o problema 2, numero de Mach
0,90, 9 e 10. Estas solugdes foram
obtidas usando-se 48, 96 e 192 volumes entre os contornos W e E,.
Os resultados experimentais de Moraes [67]
também sdo apresentados nestas figuras. As malhas com 96 e 192
volumes sobre o foguete foram obtidas pela introdugdo de uma e trés

linhas, reépectivamente, entre cada duas das linhas daquelas 49

sdo apresentadas nas Fig.

para este problema

mostradas na Fig. 7.

VAV

ARLTIRAR AN AR
‘ \\\‘\\'\\—\‘—‘;\‘\\\T\\ 11
‘\‘\‘\‘\L\ M| \\\“H“‘ll
%—‘l\\kj“\l;‘.‘.‘.‘_l‘\“\\';

Figura 8. Ampliagcdo da Fig. 7 mostrando 48x50 volumes.

A definigdo do coeficiente de pressdo que se adota neste
trabalho é dada por

c = (py ~ D.)
P = — (98)
Epouﬁ .

onde p, € o valor da pressdo armazenada no centro dos volumes de



controle situados sobre a parede do foguete. Ndo existe nenhuma
diferenca significativa entre p, e o valor da pressdao sobre a
parede do foguete, obtida por extrapolagao linear, por exemplo,
conforme compara¢des realizadas. A simplificagcdo de se usar a
pressdo no centro dos volumes de controle situados sobre o foguete
teve por objetivo facilitar o cdlculo do Cp, principalmente com
relacdo aos problemas tridimensionais.

O.30 =
—0.20 -
[ B
o _
—0.70
] coooo experirmental (87)
= - - = A48%x70 volumes
s O96x70
3 o ——— 192x70
i °
—1.20 S a  TH I B e R I B e s B S i s
.00 0.05 .10 .15 0.20 .25

Figura 9. Solucdo do escoamento inviscido, M, = 0,90.

Como pode ser visto na Fig. 9, quanto mais refinada for
a malha, a solucdo numérica inviscida tende aos resultados
experimentais, como é de se esperar de um método numérico
consistente. Comportamente idéntico ocorreu para os problemas 1 e
3.

Entretanto, mesmo a malha de 192x70 volumes ainda né&o
apresenta uma 6tima concordancia com os resultados experimentais,
mas reproduz adequadamente todos os fendmenos fisicos verificados
experimentalmente. No caso dos problemas 1 e 3, a dependéncia dos
resultados com a malha é muito menor do que para o problema
transbénico, conforme a Fig. 9. As solug¢des (Cp) obtidas com 96x70
e 192x70 volumes sédo praticamente coincidentes.
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Figura 10. Solucdo do escoamento viscoso, M, = 0,90.

O comportamento da solugdo viscosa com o0 refino de malha
é contrario ao da solucdo inviscida, como pode ser visto na Fig.
10. Isto é, quanto mais refina-se a malha, menor é a concordéncia
da solucdo numérica. com os resultados experimentais. Isto também
ocorreu com © problema 1 mas com menor abrangéncia. Quanto ao
problema 3, o comportamento & o mesmo da solugdo inviscida.

Men, em seu trabalho [8], mostra que a solugdo numérica
do escoamento turbulento com numero de Mach 3,75, sobre o foguete
VLS, ndo apresenta nenhum descolamento, ao passo que, a solugdo do
escoamento laminar prediz a existéncia de uma recirculagdo. O
modelo de turbuléncia usado por Men é algébrico e deve-se a Baldwin
& Lomax [9].

Deve-se mencionar que as discrepéncias entre as solugdes
numéricas dos escoamentos inviscidos e viscosos, apresentadas neste
capitulo, estdo justamente relacionadas a predigdo de recirculagdes
nos escoamentos viscosos. Portanto, é possivel que o uso do modelo
de Baldwin & Lomax consiga evité-las e, desta forma, a solucéo
numérica dos escoamentos viscosos passe a concordar com OsS
resultados experimentais.

Entretanto, uma constata¢do inesperada pode ser feita na
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Fig. 10b onde o resultado numérico de Zdravistch & Azevedo [92]
para o escoamento inviscido a Mach 0,9 mostra um comportamento do
Cp semelhante aquele da Fig. 10 (escoamento viscoso), isto €,
‘mostra, ainda que muito timidamente, uma regido de expansdo sobre
a parte do corpo do VLS onde ocorre uma redugdao em sua segao
transversal, x/d = 2,6 a 3,3.

Esta parte do VLS pode ser modelada como o escoamento
sobre uma configuragcdo formada por uma placa plana seguida por uma
rampa com inclinacdo 0. Apesar deste problema ser geometricamente
muito simples, o comportamento fisico é muito complexo, ainda mais
no céso de escoamentos supersdnicos [93], onde hé& interacdo entre
onda de choque e camada limite, regido separada e a formacgdo de um
choque devido & rampa.

' A concordadncia entre dados experimentais e resultados
numéricos do escoamento bidimensional laminar sobre uma rampa é boa
para valores de 0 pequenos. A partir de um determinado valor, ao
refinar-se a malha, a solugdo numérica tende a afastar-se do
resultado experimental [93], o que é uma provavel explicagdo para
os resultados apresentados nesta dissertagéo; como mostrado na Fig.
10. ‘

| Esta aparente inconsisténcia numérica foi explicada no
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artigo de Rudy et alii [93]. O fato é que a partir de uma’

determinada inclinacdo da rampa, o escoamento é tridimensional e
ndo pode ser resolvido por um cbddigo bidimensional. Ao resolverem
o escoamento tridimensional sobre uma rampa de largqura finita,
mesmo para inclinag¢des grandes, os resultados numéricos de Rudy et
alii (93] apresentaram o6tima concordancia com os dados
experimentais. A malha empregada foi de 100x100x24 = 240 mil
volumes. Além disso, quanto mais refinada era a malha, melhor era
a concordancia.

Como resultados finais do escoamento tridimensional
axissimétrico sobre o foguete VLS, s&do considerados aqueles obtidos
com a malha de 192x70 volumes e que s&0 apresentados nas Fig. 11
a 16. 0Os valores da temperatura mostrados nas Fig. 12, 14 e 16
foram calculados por T,/T. onde T, é o wvalor da temperatura
armazenado no centro dos volumes de controle situados sobre a
parede do foguete.
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Figura 10b. Escoamento invisido sobre o VLS, M, = 0,9 [92].

A solucdo numérica viscosa dos problemas 1 e 2 é muito
dependente da malha, como pode ser visto na Fig. 10. No caso do
problema 3, as solugdes (Cp) obtidas com 96x70 e 192x70 volumes sdo
praticamente idénticas, como ocorreu nas solugdes inviscidas.
Comparando-se' os dados experimentais de Moraes & Neto [69],
mostrados na Fig. 16a, com os da Fig. 15, verifica-se que as
solucgdes numéricas dos escoamentos inviscidos e viscosos
praticamente Coincidem com os dados experimentaié para Re/L =
29,0x10° m!. Lembre-se que Re/L = 9,3x10° m? para o problema 3.
Deve-se mencionar que, com base nas informacdes de Moraes [67],
deve ter havido uma troca na legenda das curvas da Fig. 16a, de
Moraes & Neto [69]. - '

Utilizando um computador Convex C-210, cuja velocidade de
processamento é de 17 Mflops [70], o tempo de computag¢do para
atingir a convergéncia dos problemas 1 a 3, com a malha de 192x70
volumes, ficou entre 20 e 40 minutos, aproximadamente.
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Figura 11. Resultado do coeficiente de pressdo, M, = 0,50.
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Figura 12, Resultado da temperatura, M. = 0,50.
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Figura 13. Resultado do coeficiente de pressdo, M, = 0,90.
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Figura 14. Resultado da temperatura, M, = 0,90.
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Figura 15. Resultado do coeficiente de pressado, M, = 3,0.
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Figura 16. Resultado da temperatura, M, = 3,0.



4.4 - COMENTARIOS

4.4.1 - Escoamento transdnico.

A maior dependéncia dos resultados com a malha adotada
ocorreu no problema 2, M, = 0,90, onde o escoamento é transénico.
Este mesmo comportamento foi verificado em [49], tanto para M, =
0,90 como para M, = 1,05. Em [49], o escoamento inviscido
axissimétrico sobre o foguete VLS foi resolvido usando o cdédigo
computacional MACH2D.

A conclusdo é a de que, para uma mesma malha, a
metodologia CSDV' ndo apresenta o mesmo desempenho em todos os
regimes de escoamento. Na faixa transénica aparentemente ha alguma
deficiéncia. Esta deficiéncia no regime transénico mostra-se também
presente no método das diferengas finitas, como pode Ser visto no
trabalho de Azevedo [83]. v

4.4.2 - Supercompressdes e superexpansdes. v
| Empregando uma malha equivalente a 768x47 volumes,
obteve-se em [49] excelente concordancia dos resultados numéricos
com os dados experimentais de Moraes [67]jpara os numeros de Mach
0,50, 0,90, 1,05, 1,50, 2,50 e 3,75. O tGnico tipo de discrepéncia
observado foi a obtencgdo de superexpansdes.ou supercompressdes para
os casos de escoamento subsdnico e transdnico.
, Segundo Azevedo [71], estas discrepancias devem-se a
existéncia de valores elevados para a velocidade nas regides
proximas as quinas do objeto sobre o qual hd um escoamento e Que
ocorre quando a condigdo de contorno é a de escorregamento,
apropriada para resolver escoamentos inviscidos. Como no escoamento
real (viscoso) a velocidade é muito pequena nas regides préximas
as quinas devido a camada limite e & condigdo de néo-
escorregamento, as superexpansdes e supercompressdes estariam
associadas ao uso da condigdo de contorno de escorregamento.
Refinando-se a malha apenas nos volumes adjacentes a
quina localizada entre o cone frontal do VLS e o cilindro de
diametro maior, com linhas paralelas aquelas duas mostradas na Fig.
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léb, a solucdao viscosa converge para Cp = -1,12 para M,= 0,50,
usando-se uma malha oito vezes mais refinada do que aquela de 48
volumes sobre o corpo do foguete. Mesmo com uma malha 32 vezes mais
refinada, um resultado independente da malha nao foi obtido para
o escoamento inviscido. Para a malha 32 vezes mais refinada, o Cp
j& atinge -1,72. Neste caso, o numero de Mach adjacente a parede
e & quina é de 0,91 enquanto que no escoamento viscoso, o valor
maximo verificado é de 0,67, fora da camada limite. Estes
resultados corroboram a explicacgio dada no pardgrafo anterior.

0.30 A AAMAS aanas anas Aacns aanes Atnn s MMM MaaR:

MACH = 3.00 J

ALFA = 0.00 deg ]

3 Reynolds Number J

~0.10 3 ——e- 230 M 3

: ] 9.3 ml, 3

-0.20 § : r

- 4
~0.30

i

el I I T

0.0 0.1 0.2 0.3 T 04 0%

. x/L %%

Figura 1l6a. Dados experimentais de Moraes & Neto [69].

4.4.3 - Lei de Shuterland.
_ Visando verificar o efeito da temperatura sobre a
viscosidade e, consequentemente,  sobre os resultados dos
escoamentos viscosos, procedeu-se & implementag¢do da Lei de

Shuterland [72] no cbédigo MACH2D. Para o ar, esta relacdo pode ser

dada por
3/2
_ T T, + 110 . (99)
" "~‘(?;) (—T—rl—ﬁ |
Para o problema 3, M, =A3,0, nao verificou-se nenhum

efeito sobre a distribuigdo do coeficiente de pressdo. A influéncia
sobre a temperatura pode ser vista na Fig. 17, sendo menor, em
geral, que a diferenga entre os resultados obtidos com as malhas
de 48x70 e 192x70. A razdo p/p. da Eq. (99), para este problema,
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ficou entre 2,0 e 2,2 ao longo do foguete. Uma malha de 96x70
volumes foi empregada para obter os resultados mostrados na Fig.
17.

regiao do refin
da malha 0\

@

Figura 16b. Locais de refino da malha e de velocidade maxima.

4.4.4 - Ponto de estagnagdo.

_ Na Tabela 3 sio confrontados os resultados numéricos
(subindice n) do coeficiente dexpresséo e da temperatura (T,/T.) com
aqueles obtidos da solugédo analitica {(subindice a) unidimensional
[60] no ponto de estagnacdo do escoamento, que fica no apice da

'ogiva do foguete, sobre a linha de simetria. O erro foi calculado
"por E = 100(¢fﬂg)/¢“ onde ¢ representa o coeficiente de pressédo e
a temperatura. Nos calculos analiticos, considerou-se 1,4 a razéo
dos calores especificos. Uma possivel explicacdo para o elevado
erro no cédlculo numérico da temperatura para o problema supersénico
pode estar relacionada as oscilagdes comentadas no item 4.4.6.

4.4.5 - Namero de Mach maximo.

Considerando a malha de 192x70 wvolumes. os valores
maximos atingidos pelo nﬁmero de Mach, para escoamento viscoso
subsénico e transdnico (problemas 1 e 2), sdo de 0,70 e 1,26 na
regido préxima a x/L=0,077. Esta regido localiza-se imediatamente
apb6s a quina entre o cone frontal e o0 cilindro de diéametro maior,
regido 1 da Fig. 16b.

No caso do problema 3, do escoamento viscoso supersdnico,
O numero de'Mach atinge o valor mdximo de 3,24 na regido sobre o
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cone de reducdo de secdo, regido 2 da Fig. 1l6éb.

Tabela 3. Cp e T no ponto de estagnacao.

M, 0,50 0,90 3,0

Il Cp. 1,06 1,22 1,76
Cp, 1,13 1,29 1,73
Ee, [31] 6,6 5,7 1,7 “
T, 1,05 1,16 2,80 ]I
T, 1,04 1,14 2,43

" E, (%] 1,0 1,7 13

—————— viscosidade constante
Lei de Shuterland

1
O.

< J/ L
. Figura 17. Influéncia da viscosidade no problema 3.

4.4.6 - Oscilagodes.
Verificou-se a ocorréncia de oscilagdes no numero de Mach
imediatamente antes da onda de choque, partindo-se do foguete, nas
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simulagdes numéricas do escoamento supersdnico. Segundo testes
numéricos realizados, do escoamento supersdnico sobre um cilindro
e empregando-se uma malha igualmente espacada, estas oscilacgdes se
devem & avaliacdo de algumas derivadas da pressdo serem feitas
considerando-se que a malha seja igualmente espagcada quando na
verdade isto nao acontece.
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5. RESULTADOS TRIDIMENSIONAIS

0 modelo numérico descrito no capitulo 3 foi usado na
implementagdo de dois cb6digos computacionais para resolver
escoamentos tridimensionais. O cbédigo MACH3D é um deles e com o
qual escoamentos inviscidos podem ser resolvidos. Para resolver
‘escoamentos viscosos, implementou-se o cbédigo computacional NAVIER.

Um dos motivos de se ter implementado dois cédigos, e néo
apenas um como no caso bidimensional, é a restrigcdo de meméria
computacional. Para se resolver um escoamento viscoso, necessita-se
de muito mais memdéria do que aquela empregada num mesmo problema
de escoamento inviscido. Apds implementados os dois cdédigos,
verificou-se que o cdédigo NAVIER usa 40% mais de memdria do que o
© MACH3D. Outro motivo é que as equagdes de Navier-Stokes possuem
muito mais termos do que as equac¢des de Euler, contribuindo assim
para aumentar o tempo de computagao. . '

Os primeiros resultados a serem apresentados neste
capitulo referem-se a comparagdo das solucdes obtidas através dos
cédigos MACH3D e NAVIER com aquelas do MACH2D para um problema
tridimensional axissimétrico.

Os trés cddigos acima foram implementados usando-se a
linguagem Fortran 77 [73] cuja primeira versdo é de 1956, conforme
[14].

Finalmente, resultados de escoamentos sobre o foguete VLS
. com angulo de ataque de seis graus sdo apresentados.
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5.1 - DOMINIO E CONDICOES DE CONTORNO

Considere a Fig. 5 mostrada no capitulo 4. O dominio de
cadlculo tridimensional é aquele obtido pela rotacdo de 180° sobre
o eixo x da regido limitada pelos contornos W, E, S e N. Admite-se
que nos outros 180° o escoamento tenha o mesmo comportamento. Esta
simplificacdo é feita devido as limitag¢bes dos recursos
computacionais disponiveis para a realizagdo deste trabalho.

O dominio de cdalculo resultante (Fig. 18) é delimitado
por seis superficies ou contornos. Trés dessas superficies resultam
da rotacdo de 180° dos contornos E, S e N da Fig. 5. A quarta
superficie se constitui na verdade, no espago fisico, na linha W
da Fig. 5. O dominio da Fig. 5 representa a quinta superficie,
denominada de frontal ou F. A imagem desta em relagdo ao eixo x
gera a sexta superficie, chamada de dorsal ou D.

A geometria do foguete considerada neste capitulo é a
mesma da Fig. 6, assim como as dimensdes L, e L, da Fig. 5.

As condicdes de contorno para as superficies E, S e N sdo
aquelas descritas no item 4.1 para os respectivos contornos. A
condicdo de simetria é aplicada aos contornos F e D.

No contorno W, para  os casos tridimensionais
axissimétricos, considera-se a condicdo de simetria. J& nos casos
com angulo de ataque, a condigcdo de escoamento. localmente
parabdélico & usada.

Resultados de trés problemas com éhgulo de ataque. sdo
apresentados neste capitulo. As condig¢des da corrente-livre para’
estes trés problemas sdo dadas nas Tabelas 4 e 5. Os parametros da
Tabela 5 foram obtidos daqueles da Tabela 4 como descrito no item
4.1.

A discretizagdo do dominio de <calculo se d& pela
subdivisdo dos 180° do dominio através de diversos planos radiais
igualmente espagados, onde cada um desses planos ¢é uma malha
bidimensional como aquela da Fig. 7. Seguindo este processo de
discretizagdao, uma ampliagcdo da malha tridimensional gerada a

pa

partir daquela da Fig. 7, por exemplo, é mostrada na Fig. 18. Nesta
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figura, apenas 90° do dominio na diregido circunferencial sao
mostrados.

1]

Figura 18. Malha de alguns planos do dominio.

Tabela 4. Dados experimentais para « # 0° [67].

“ Problema n 4 5 f 6
" M, 0,50 | 0,90 3,0
" ¢ [graus] 6,0 6,0 6,1
p. [kPa] 210,916 106,414 10, 901
T, [K] 290, 9 302, 5 321, 6
q. [kPa] 36,473 60,101 60, 615
“ Re/L [m) 29, 3x10° 25,0x10° | 27,0x10°

O sistema de referéncia angular que se adota é: 8 = 0° no
contorno frontal e 6 = 180° no contorno dorsal. O plano vertical
mostrado na Fig. 18 é o frontal; e o plano‘horizontal € um plano
intermediirio entre o frontal e o dorsal, ou seja, 8 = 90°.



Existe uma pequena dificuldade para se comparar oOsS
resultados numéricos com ©OS experimentais. Os resultados
experimentais disponiveis [67] s&o para 6 de 30 em 30°. No caso da
malha mostrada na Fig. 18, tem-se A8 = 15°. Como se sabe, as
incégnitas sdo armazenadas no centro dos volumes. Assim, para o Cp
experimental em 0 = 90°, por exemplo, os resultados numéricos mais
préximos sdo conhecidos em 6 = 82,5° e 97,5°. Portanto, o
procedimento adotado para se realizar as comparacdes € o de efetuar
médias aritméticas dos resultados numéricos conhecidos nos dois
planos adjacentes ao plano onde sdo conhecidos os resultados
experimentais.

Tabela 5. Dados complementares para « # 0°.

Problema n?® | 4 5 6

M. 0,50 0,90 3,0

T. [K] - 2717,1 260, 3 144, 8

u, [m/s] ~ 165,8 290, 5 605, 3

H. [kg/m-s] | 1,50x107° 1,66x107° 7,42%107
| Px | 0,714 0,719 0,765

Nos dois planos extremos, 6 = 0° e 1800, o procedimento
é diferente. Como a condigao de contorno nestes planos ¢é de
simetria, ajustando-se uma parabola sobre os valores das incbgnitas
nos dois planos mais préximos a um extremo e com a condigdo de
derivada nula, obtém-se

$; = %¢1 - %tbn (100)

onde ¢ representa o coeficiente de pressdo ou a temperatura, i pode

1l

ser 0 0° ou 180° e os subindices I e II s3o o primeiro e o

segundo planos mais préximos de i, respectivamente.
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5.2 - RESULTADOS 3D SEM ANGULO DE ATAQUE

~

Este item é dedicado a apresentagdo das comparagdes
efetuadas entre 0s resultados obtidos com Os coédigos
tridimensionais MACH3D e NAVIER e o cbédigo bidimensional MACH2D.

O problema escolhido para as comparag¢des foi o numero 3
do capitulo 4, ou seja, M, = 3,0 e « = 0°. As solugdes obtidas para
a distribuigdo do coeficiente de pressdo sdo mostradas na Fig. 19,
considerando o escoamento viscoso. Da excelente concordéncia entre
os trés resultados numéricos, pode-se concluir que 12 volumes s&o
suficientes para discretizar os 180° da direcdo circunferencial do
dominio de «c&Alculo. Outra conclusdo é& a de que o codigo
tridimensional NAVIER foi corretamente implementado pois reproduziu
os resultados obtidos com o cédigo bidimensional MACH2D, 3ja
bastante testado.

.40
- cococoo experimento (67)
O0.30 H - - - 2d, 48x70 volumes
e 3d. 48%x70x12
- 3d, 48x70x24
0.20
O -
A ] -
0.10
3
=
—0.00 H
—0.10
0.0

Figura 19. Comparagdo do Cp entre os cédigos 2D e 3D.
M, = 3,0 e &« = 0° escoamento viscoso.

A concordéancia entre as solug¢des do escoamento inviscido
do problema 3, obtidas com os cbébdigos MACH3D e MACH2D, também foi
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excelente.

Devido a problemas de convergéncia, o intervalo de tempo
adimensional usado para obter os resultados mostrados na Fig. 19
foi de 0,05, ou seja, mais de dez vezes menor que aqueles usados
nos problemas bidimensionais do capitulo 4. Apesar disso, com € =
107%, a solucdo para o coeficiente de pressdo pode ser considerada
convergida, qualquer que seja o problema tridimensional, como
ocorreu também nos problemas bidimensionais. Entretanto, dada a
utilizacdo de valores muito pequenos para o intervalo de tempo,
mesmo com € = 1077, a solugdo 3D para a temperatura ndo chega a
convergir‘ para a mesma solugdo 2D quando o escoamento ¢
supersdénico, como pode ser visto na Fig. 20. O resultado
bidimensional pode ser considerado uma solu¢do bem convergida, ou
a solucdo final para a qual o resultado obtido com o cdédigo NAVIER,
com muito mais iterac¢des do que aquelas feitas para atingir €=1077,
deverd convergir.

Esta dificuldade de convergéncia da temperatura néao
ocorre para os problemas de escoamento supersdnico inviscido. Mesmo
com € = 10°%, a solucgdo 3D coincide com a 2D. ’

—_— 2d, 48%x70 volumes
—————— 3d, 48x70%x12

2. .00 S T T T e T P e T T T e T AT
0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.25

Figura 20. Comparagdo de T entre os coédigos 2D e 3D.
M, = 3,0 e a=0°.
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5.3 - RESULTADOS 3D COM ANGULO DE ATAQUE

Devido as limitagdes computacionais, apenas solugfes
numéricas de escoamentos inviscidos foram obtidas com malhas
refinadas. Sendo, assim, apenas as distribuigdes do Cp dos
escoamentos inviscidos sdo apresentadas nas Fig. 21 a 29. Para os
escoamentos subsdnico e transdénico, a malha usada foi de 192x70x12
volumes, e de 96x70x12 volumes para o0 escoamento supersdnico. Os
valores de € usados foram de 10 para os problemas 4 e 5, e 107°

65

para o problema 6. Utilizando um computador Convex C-210, o tempo

de computacdo ficou entre 3,4 e 7,5 horas.

Com relagdo. aos escoamentos viscosos, a apresentagao de
resultados se limitard as distribuic¢des de temperatura sobre o
foguete (T,/T.). Estes resultados sdo mostrados nas Fig. 30 a 32 e
foram obtidos com € igual a 107%, 10® e 1077, respectivamente, para
os problemas 4 a 6, sendo de 1,3 a 4,2 horas o tempo.de computacdo.
A malha usada nos trés problemas de escoamentos viscosos foi de
48x70x12 volumes.

0.10
—0.40
o .
<> .
—0.90
_ Euler
—1.40 S— L S S — S — .
0.00 0.05 . 0.10 0.15 0.20 0.25
' < /L
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_
0.20 -
—0.30
—0.80 -
7 coocoo experimento (87)
] Euler
—1.30~1v|||rvvv|||rl1|||||xvlv|1|1|[|1||ﬁ|v||||||rrv||||
.00 O0.05 .10 O.15 .20 0.25
> L

Figura 22. Resultado do Cp para M, = 0,50, ¢ = 6° e @ = 90°.

]
0.30 =
—0.20 -
[N ]
(- N
—0.70 4
— coooo experimento (87)
. — Euler
]
-
—1.20 T ———
0.00 : 0.05 0.10 0.15 .20 .25

: =~ f
Figura 23. Resultado do Cp para M, = 0,50, « = 6° e 0 = 180°.
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0.30 —
—0.20 -
o .
(- B
—0.70 -
i coocoo experimento (87)
. — Euler
] °
_ (=)
—1.20 T T T T T T T T T T T T T T T T T T e T T T T T T T e T T T T T T T
0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.25
> L
Figura 24. Resultado do Cp para M, = 0,90, « = 6° e 6 = 0°.

0.30
.
—0.20 -
o ]
> _
—0.70 -
: (==~ 3~ 2r-1 exper‘imehto (67)
] o Euler
o Y U
0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.25
> (-
Figura 25. Resultado do Cp para M, = 0,90, a = 6° e 6 = 90°.
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0,90, ¢« = 6° e & = 180°.
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.00 .05 O.10 O.15 .20 0.2
Figura 27. Resultado do Cp para M, = 3,0, a = 6,1° e 6 = 0°.
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3 coecoe experimento (67)
0.30 —o Euler
0.20 -
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0.10
—0.00 -
—0.10 T ” 1
.00 0.05 .10 .15 0.20 0.25
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X
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Figura 28. Resultado do Cp para M,

.40
0.30
. 3 cocooo experirmento (67)
0.20 —H — BEuler
O 3
> 3
0.10
—0.00
—0.10 T T T T T T T T T T T T T T T T T
O.00 O.05 .10 .15 .20 0.25
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Figura 29. Resultado do Cp para M, = 3,0, a = 6,1° e 6 = 180°.
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Figura 30. Resultado da temperatura para M, = 0,50 e a = 6°.
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31. Resultado da temperatura para M, = 0,90°'e a« = 6°.
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Figura 32. Resultado da temperatura para M, = 3,0 e @ = 6,1°.

0

Os resultados numéricos do coeficiente de pressdo Cp
mostrados nas Fig. 21 a 29 sdo reapresentados nas Fig. 33 a 35 para
mostrar as variacdes em fung¢do da posigao angular.

5.4 - COMENTARIOS

O Gnico problema tridimensional em que se usou uma malha
mais refinada para se resolver escoamentos viscosos foi com numero
de Mach 0,50. Como observado nas solu¢des numéricas dos escoamentos
tridimensionais axissimétricos viscosos,‘ao se refinar a malha de
48x70x12 para 96x70x12 volumes, verificou-se que a solucdo numérica
tende a afastar-se dos resultados experimentais. Mas,
surpreendentemente, para M = 0,50 e ¢ = 6° isto sb6 ocorreu na
posicdo angular @ = 0°. Para 6 = 90 e 180°, as solucdes das equacgdes
de Euler e Navier-Stokes apresentaram o mesmo comportamento e
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praticamente coincidiram com os resultados experimentais.

0.10
.
—0.40 -
[N 7
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0.00 0.05 0.10 0.15 0.20 0.25
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Figura 33. Resultado do Cp para M, = 0,50 e &« = 6°.
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Figura 34. Resultado do Cp para M, = 0,90 e a = 6°.
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Hsieh [74] realizou uma investigacdo experimental de
escoamentos tridimensionais Supersdénicos sobre uma geometria do
tipo hemisfério-cilindro. Neste trabalho sdo mostrados esquemas que
explicam a topologia do escoamento, principalmente com relagdo a
bolha de separacdo que se forma e aos dois vértices Que ocorrem ao
longo do cilindro. No livro de Anderson [17] sdo dadas explicacgdes
sobre a topologia de escoamentos tridimensionais sobre cones e
cones-cilindros. As duas referéncias acima esclarecem sobre alguns
aspectos dos resultados experimentais, dentre os quais, o motivo
pelo qual o Cp na regido cilindrica, a partir de x/L = 0,18,
apresenta valores menores para 6 = 90°. A explicagdo esté associada
ao escoamento transversal que ocorre sobre a parte cilindrica do
VLS.

E interessante mencionar o resultado a que chegou Jaivin
[75] ao estudar o escoamento de um jato de liquido contra uma placa
plana. Segundo ele, os mesmos valores da distribuic¢do de pressao,
ao longo da placa, foram obtidos quando usaram-se tomadas de
pressdo com didmetros de 0,041 mm e 0,102 mm. Back et alii [76]
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verificaram diferencas relativas de até 7% entre os resultados
obtidos com tomadas de pressdo de 0,254 mm e 1,016 mm em
escoamentos no interior de bocais do tipo convergente-divergente.
De acordo com o Dr. Paulo Moraes Jr. [19], do Instituto de
Aerondutica e Espag¢o, o didmetro das tomadas de pressdo empregadas
no modelo do foguete VLS foi de 0,50 mm, em geral, e 0,30 mm nas
regides prbéximas as quinas. Portanto, é muito provavel que erros
consideréaveis estejam incluidos nos dados experimentais [67] usados
nas comparagdes com 0s resultados numéricos do presente trabalho.

No apéndice 4 sao mostradas algumas fotos dos resultados
numéricos relativos aos escoamentos tridimensionais abordados neste
capitulo e obtidas com o software grafico ISO-3D [78].
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6. CONCLUSAO

O modelo numérico implementado reproduz adequadamente a
maioria dos fendmenos fisicos que ocorrem nos escoamentos
tridimensionais sobre o foguete brasileiro VLS.

As discrepancias observadas entre os resultados numéricos
e experimentais podem ser atribuidas aos seguintes fatores:

— modelo matemdtico que ndo representa todos os fendmenos fisicos
do problema, como a turbuléncia; e

- tamanho inadequado da malha e que se deveu as limitagdes
computacionais as quais o trabalho esteve sujeito.

- Uma duvida foi levantada sobre a incerteza envolvida na
obtencdo dos resultados experimentais, devido ao diametro das
tomadas de pressdo usadas, e que pode ter comprometido a qualidade
da validacdo do modelo numérico.

Comprovou-se que a'netodologia de qualquer regime de
velocidade ndo tem tdao bom desempenho na faixa transdnica quanto
nos demais regimes. Pode-se especular que isto seja devido & fung¢ao
de interpolacdo adotada e que pode estar associado ao fato de a
massa Vespecifica e a velocidade apresentarem seus maiores
gradientes justamente no regime transdnico.

Recentemente, uma técnica de multiblocos foi incorporada
com sucesso ao modelo numérico deste trabalho. Isto permitira
resolver, em breve, escoamentos sobre a configura¢do completa do
foguete VLS.

Enfatiza-se que o modelo numérico proposto neste trabalho
é geral, isto é, apesar de ter sido usado para resolver escoamentos
sobre foguetes, pode ser aplicado na solug¢do de escoamentos sobre
edificacées, veiculos de transporte terrestre e maritimo, entre
outros.
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APENDICE 1

COEFICIENTES DAS EQUACOES DE NAVIER-STOKES
ENERGIA.

apbp = T(@,byp)p + bp

Z(adnp) = ade + 0,05 + 0,0y + ads + ady + afy
+ G byg * 0. 0sp + G baw + 8Osy + G4bpp * Apbpp

+ a5,0pw * Gbrw + Bubon + 3u®ps * Gabey + Abps
a, = - M2 - ) + D, BJAL + (D, ~ DAL + (Dy; - DyJJ4AE
a, =+ A’(wa/z + ) + D, BJAL + (D, - DAAE + (D) - D, )/4AE
= - M ()2 - «) + D,B,/An . (D, - D, )/4An + (Dg; - Dy)l4An

=+ M2 + &) + Dy BJAn + (Dy, - Dy)/4An + (Dy - Dy)f4An

E DA
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= - Md(1/2 - ay) + Dy, JAY + (Dy, — Dy )/4AY + (Dg, - D, )/4AY

=+ M{1)2 + a) + DyBJAY + (Dy, - D,)/AAy + (D, - De)/4AY

a, = D, J4An + D [4AE a,, = - D, JAAn - D, J4AE

a, = D,J4Ay + D JAAE a,, = - Dy J4Ay - D JAAE

a;, = D¢ J4Ay + Dg J4An

8, = - Dg/4AY - DyJaAn
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b, - Mybrt - LAY + LISTAY

(pN 'Ps) - (pp —pp)

@_E;M-(Eh)p + —EI—-(’M)P M Ay

2A%

L[PY, = KCAN

Para & = (uyw) #m5¢ h = (xy;2), respectivamente.

W, U) V) W)

AT, = — || * T24% 24 2A }”P—Jppt
P, ||Jpat n Y pA
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1s*, - £ {EAED, - D]t
v @D, - @DJAn + GV, - ODjAy}

Para ¢ = (uy,W) tem-se h = (x.yz), respectivamente.

onde, por exemplo,

@n, -, |G VeV Vs Vs) oW W Wiy

A% 2An 2Ay

As componentes contravariantes da velocidade, acima, com barra, sao
avaliadas nas faces dos volumes de controle (por exemplo, V, = V),
e aquelas sem barra, no centro dos volumes.



APENDICE 2

TERMOS FONTES DOS FLUXOS CONVECTIVOS.
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Para ¢ = (u,v,w) tem-se h = (x,y,2), respectivdmente.



APENDICE

COEFICIENTES DA EQUACAO DE CONSERVACAO DA MASSA.
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APENDICE 4

FOTOS DOS RESULTADOS NUMERICOS.



Campo de numero de Mach para o escoamento tridimensional

inviscido sobre a parte frontal do foguete VLS.
M, = 0,50 e @ = 6,0° Malha 192x70x12 = 161.280 volumes.
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Campo de numero de Mach para o escoamento tridimensional

inviscido sobre a parte frontal do foguete VLS.
M. = 0,90 e « = 6,0° Malha 192x70x12 = 161.280 volumes.
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Campo de numero de Mach para o escoamento tridimensional

inviscido sobre a parte frontal do foguete VLS.
M, = 3,0e «a = 6,1°. Malha 96x70x12 = 80.640 volumes.
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