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Resumo

Esse trabalho é um estudo numeérico que analisa a aerodindmica do atual veiculo lan-
cador leve brasileiro em desenvolvimento, o VLM-1. Sao calculados dados de trajetéria
de trabalhos anteriores, a fim de determinar o instante em que ocorre a maxima pressao
dindmica, importante para o calculo das maiores cargas aerodinamicas. A validagao do
estudo é realizada por meio de uma reproducgao de um trabalho anterior usando o software
do presente trabalho e o calculo de uma geometria simples com resultados experimentais
catalogados. Apos diversas validagoes, o arrasto maximo para o veiculo é estimado e os

efeitos de um angulo de ataque especifico é mensurado.

Palavras-chave: Arrasto; CFD; VLM-1; Simulacao Numérica;



Abstract

This work is a numerical study that analyses the aerodynamic of the Brazilian launch
vehicle that is currently in development, the VLM-1. Trajectory data is calculated from
previous works to determine the instant at which occurs the maximum dynamic pressure,
important for the greater aerodynamic loads. This study’s validation is done by a repro-
duction of a previous work with the software used by the current work and a calculation
of a simple geometry that already has experimental results published. After some vali-
dations, the maximum drag is estimated and the effects of a specific angle of attack is

measured.

Key-words: CFD;Drag;VLM-1;Numerical Simulation;
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1 Introducao

1.1 Contextualizacao

Para o cumprimento do Programa Nacional de Atividades espaciais (PNAE), que
tem como objetivo, entre outros, o asseguramento completo do ciclo de acesso ao espago
pelo Brasil e o desenvolvimento de um veiculo lancador de satélites para fins comerciais
(VLM) (AEB, 2012b), vérios orgaos nacionais como ITA e IAE estao trabalhando no
desenvolvimento do VLM, que consiste em um veiculo lancador de trés estagios,para
o envio de pequenas cargas até oOrbitas baixas. Sendo o veiculo de grande interesse e
importancia para a consolidacao do pais no cenario espacial, o presente trabalho realiza

analises de arrasto informagoes disponiveis do mais novo foguete brasileiro.

1.2 Objetivos

1.2.1 Objetivo Geral

O Objetivo deste trabalho de conclusao de curso é a investigacao do arrasto em
veiculos lancadores. A énfase foi a andlise numérica da maior intensidade de arrasto no

VLM-1, a comparagao com um design simplificado e validagao dos resultados.

1.2.2 Objetivos especificos

A fim de atigir o objetivo geral deste TCC, os seguintes objetivos especificos foram

estabelecidos para simulagoes bidimensionais e tridimensionais, separadamente:

e Construcao de um modelo de geometria do veiculo para analise aerodinamica

e Determinacao do momento em que ocorre o maior arrasto aerodindmico no veiculo

lancador
e (Calculo do arrasto por meio de CFD

e Validacao do resultado

1.3 Organizacao do trabalho

No capitulo 2, encontra-se o embasamento tedrico necessario para o entendimento

dos conceitos utilizados no presente trabalho. A seguir, no capitulo 3 é explanado por
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etapas o procedimento para a obtencao dos resultados que serdao apresentados no capitulo

4, juntamente com a discussao destes resultados. Por fim, no capitulo 5 ¢é sintetizado as

principais conclusoes acerca da do trabalho.
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?2 Referencial tedrico

2.1 O Projeto VLM

O projeto do veiculo lancador de microssatélites (VLM), faz parte do programa
de veiculos langadores de satélites(VLS) que visa cumprir a Missdo Espacial Completa

Brasileira (MECB). Segundo (PLAVETZ, 2016)

'O objetivo do programa ¢ o desenvolvimento, construcao e operagao de satéli-
tes de fabricagao nacional, a serem colocados em érbitas baixas por um foguete

projetado e construido no pais e langado de uma base situada no pais."

O VLM ¢ fruto do redirecionamento do programa brasileiro, como demonstrado nas pa-
lavras de Golfetto, Vice-diretor do Departamento de ciéncia e tecnologia aeroespacial em
(CTI, 2015):

“Chegamos a conclusao que nao vale a pena desenvolvermos no pais um veiculo
para satélites geoestacionérios (VLS). Existem vérios concorrentes no mercado
e o Brasil nao lancara muitos equipamentos deste porte. Nosso foco estd mais
voltado para o VLM [Vefculo Lancador de Microssatélites]. E um foguete mais
simples, para transportar satélites menores. Acreditamos que ele entra em um

nicho de mercado onde nao existem lancadores naquela categoria”

O Foguete é projetado para langar um mini-satélite de 200kg até uma érbita de 300km
de altitude (AEB, 2012a).

2.2 Escoamento Compressivel

Um fluido em movimento é considerado compressivel uma vez que sua velocidade
se aproxime o suficiente de sua velocidade sonica, assim as variagoes de massa especifica
tornam-se consideraveis. Segundo (WHITE, 2015), o valor de Mach a partir do qual o
fluido comeca a tornar-se compressivel é 0.3. Usando relagoes isentrépicas de Mach para
densidade total e estatica, temos:

1
P _ <1+7—1M2)“ (2.1)
P 2
Ao substituir qualquer niimero de Mach abaixo de 0,3 , nota-se que a variagdo de densi-
dade estatica para total é menor que 5% (FOX ALAN T. MCDONALD, 2003) portanto,

desprezivel.
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2.3 Escoamento transonico

Quando o escoamento permanece subsonico, contudo se aproxima o suficiente de
Mach 1, a expansao do escoamento na superficie de um corpo imerso pode resultar em
zonas supersonicas. Tais regides de escoamento misto sao definidas como transonicas.
De forma simplificada, regimes transonicos estao entre os Mach 0.8 e 1.2 (ANDERSON,

1990). E conhecido como um regime muito instavel, sujeito as menores perturbagoes.

2.4 Camada limite

Segundo (ANDERSON, 2010), a camada limite é uma regiao delgada adjascente
a superficie de um corpo imerso em fluido. Essa regiao separa o dominio em duas partes,
uma considerada inviscida e distante do corpo e outra viscosa, dentro da camada limite. A
camada limite possui altos gradientes de velocidade ao afastar-se da superficie do corpo,
pois, partindo da condigdo de nao escorregamento ao fim da camada limite, a velocidade
varia de zero até a velocidade média do escoamento. A camada limite é principalemente

responsavel por :

arrasto de pressao

arrasto de friccao

separacao do fluido

tensoes de cisalhamento

2.5 Ondas de choque

Ondas de choque sao regioes finas onde ocorre um processo de compressao explo-
sivo, causando diferencas de pressao,densidade,velocidade e temperatura de forma discon-

tinua. A intensidade dessas mudancas sao proporcionais ao Mach do escoamento.

Esse fenomeno é causado por uma superposicao de ondas de pressdo. Usando
o exemplo da figura abaixo, quando um corpo encontra-se em meio a um escoamento
subsoOnico, este causa distirbios a montante, em forma de colisdes entre as moléculas
do fluido na velocidade do som, ou ondas de pressao. Contudo, quando o escoamento
é supersoOnico, as ondas sonoras nao conseguem se propagar a montante, elas apenas se
combinam pouco antes do corpo, formando uma onda de pressao muito forte, uma onda

de choque.
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Disturbances cannot work
their way upstream. Instead,
they coalesce, forming a
standing wave.

.
[l

Moo= | _Dlsturbdncx. due to body
:I> ‘ is propagated upstream
via molecular collisions
Flow moving ‘l
Juster than the

\ speed of sound
speed of sound \\\ //_/.r

\

at approximately the

Disturbance due to body
Mes <1 is propagated upstream
:} via molecular collisions
i at approximately the
Flow moving speed of sound
stower than the
speed of sound ",_/_f"_'_l_’—,_r

b}

Figura 1 — propagacao de disturbios, obtido em (ANDERSON;, 2010)

2.5.1 Onda de choque normal

Ondas de choque que manifestam-se perpendicularmente ao escoamento, sao cha-
madas de ondas de choque normais. Considerando o volume de controle abaixo, sendo a
regiao 1 a montante da onda de choque e a regiao 2 a jusante,temos as seguintes relagoes
de propriedades:

A A N A
@ '@
Escoamento : |
—_— I ‘-\. I
= B
—- (I =
=
LB A
\\x\x\?‘\‘\\:ﬁ\wx\\\‘ A

Volume de controle

Figura 2 — Volume de controle para uma onda de choque normal, adaptado de (BAR-
MEIR, 2007)

(v=1HM
1 1
/VMl )

P2 2.3
PR W Sy VE (2:3)
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29(M? — 1
2_y B -1 (2.4)
D1 v+1

Ty h2_<22_2+(7_1)M12>

B o (v+1)ME (25)

T, hi

E evidente que todas as propriedades das ondas de choque normais sio dependentes
apenas ao nimero de mach a montante. Outra equac¢ao muito importante na descricao da
onda de choque normal é a mudanca de entropia:

hy P2
Sg— 81 =¢C -ln(—)—R-ln(—) 2.6
P hl M ( )
Como a segunda lei da termodinamica dita que a entropia nunca pode diminuir, necessa-

riamente, para existéncia de uma onda de choque: M; > 1

2.5.2 Onda de choque obliqua

Figura 3 — Cilindro de ogiva em voo livre a Mach 1.7 obtido em (DYKE, 1982)

Apos toda mudanca de geometria, a velocidade tende a permanecer tangente as
paredes. Assim,toda vez que um escoamento super-sonico é defletido em si mesmo, uma

onda de choque obliqua é gerada.

Figura 4 — Geometria e volume de controle para onda de choque obliqua,obtido em (AN-
DERSON, 2010)
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Por geometria, como a velocidade é tangente as areas "b","c",'f'e "e", entao as
pressdes que atuam nessas areas se anulam.Além disso, como nao ha fluxo de massa
nessas areas, a conclusao é de que nao ha mudanca na velocidade tangencial a onda de
choque.

Contudo a parcela normal da velocidade a onda de choque continua sendo afetada da
mesma forma que a velocidade é afetada nas relagoes de ondas de choque normal. No
caso, as ondas de choque normal sao um caso especial de onda de choque obliqua onde o
angulo da onda de choque é 90°.Assim sendo, todas as relagdes descritas anteriormente

sao validas para a parcela normal do nimero de Mach:
Ml,n = Mlsm(ﬁ) (27)

Por geometria, para receber o nimero de Mach a jusante da onda de choque a partir do

Mach normal apés a onda de choque, temos:

o MQ,n
My = m (2.8)

Como mostra a equacao 2.8, o Mach a jusante s6 pode ser definido uma vez determinado
o angulo de deflexao do escoamento,f, que é dado por uma funcao implicita de 5 e Mach

a Montante:

(2.9)

tan(0) = 20075(5)( Mysin*(5) )

MZE(y + cos(28)) + 2

A funcao acima é a relagdo Theta-Beta-Mach. O dominio da relagdo se encontra a seguir:

S0

I

\

| t Strong shock

0F . “la,,
™ Weak shock _ _

—

30

40

30

Shock wave angle 2, degrees

! L I
5 10 15 20 25 30 35 40 45
Deflection angle f, degrees

Figura 5 — Theta-Beta-Mach em forma Gréafica obtido em (ANDERSON, 1990)
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2.5.3 Onda de choque em arco

Figura 6 — shadowgraph de esfera de meia polegada a mach 1.53 em voo livre pelo ar,
obtido em (DYKE, 1982)

Quando um escoamento esta fora do dominio da relacao Theta-Beta-Mach, a onda
de choque formada é destacada da geometria que a originou, transformando-se em uma
onda de choque em arco (ou curva). E possivel observar todas as possiveis solugoes de

choque obliquos em uma onda de choque em arco.

Uniform free stream

Figura 7 — Geometria da onda de choque em arco, obtido em (ANDERSON, 1990)

Como mostra a figura acima, a onda de choque no ponto frontal do corpo é normal.
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Conforme se afasta desse ponto, a onda de choque se enfraquece. Primeiro, ela se torna
uma solucao forte das ondas de choque obliquas, até que se torna um onda obliqua que
nao mais é capaz de transformar o escoamento em subsonico. Esse ponto é demonstrado
na figura em ¢’, onde o Mach a jusante do choque é 1. Portanto, a onda de choque curva
possui uma area central subsonica sendo o restante supersonico.

O formato de uma onda de choque em arco e sua distancia de destacamento § dependem

do Mach a montante, do tamanho e da forma do corpo.

2.6 Pressao dinamica

A pressdo em um gas é uma variavel de estado como temperatura ou densidade.

Numa massa de ar estatico, a pressao medida é igual para todas as direcoes, contudo a
) b

pressao de um gas em movimento depende da direcdo do movimento. Essa diferenca é

chamada de pressao dinamica, e geralmente é descrita por:

q= ; pv* (2.10)
Contudo a equagao 2.10 é derivada a partir da equacao de bernoulli, que tem como
imcompressivel uma de suas suposicoes. Por tratar-se de um foguete, o presente trabalho
da mais importancia a uma formulacao aplicavel a fluidos compressiveis, sendo assim,
multiplicando o segundo termo por %, temos:
Lp

o termo # pode ser representado também como o inverso da velocidade do som ao

quadrado, a—lg,que resulta em:

1
q= §7PM2 (2.12)

2.7 Forcas Aerodinamicas

Momentos e forgas aerodindmicas sao todos causados pela distribui¢do nao-uniforme
de pressao e tensao de cisalhamento ao redor de um corpo imerso em fluido (ANDER-
SON;, 2010). Como pressao e tensao de cisalhamento possuem unidades de forga por area,
integrando ambos pela superficie do objeto obtém-se a forca e momento aerodinamicos.

Abaixo ha um esquematico mostrando a decomposicao da for¢a nas usuais componentes:
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Figura 8 — Forga resultante aerodinadmica sendo decomposta em sustentacao e arrasto,
adaptado de (ANDERSON, 2010)

2.7.1 Sustentacdo

A forga de sustentagdo é a componente normal a direcdo do escoamento. Devido
ao formato axissimétrico do foguete, a sustentacao nao sera analisada por ser igual a zero

nesse caso.

2.7.2 Arrasto

Arrasto é a principal for¢a aerodindmica do presente trabalho. Consiste na forca
resultante aerodinamica projetada na mesma direcao do escoamento. O arrasto bidimen-

sional e simétrico é calculado pela seguinte relagao:

BF

D = A (_PextraSin(e) + Textracos(e))dsextra (213)
B

onde BF e BA sao bordo de fuga e ataque respectivamente, P, i.q € Tegtra SA0 & pressao e
tensao cisalhante exercida no extra-dorso e 6 é o angulo que a superficie ds .4, faz com

0 escoamento.

O Coeficiente de arrasto é uma grandeza adimensional muito utilizada para repre-

sentar o arrasto, é descrito pela equacao:

Fy

Cd:qj

(2.14)

Onde, Cy € o coeficiente de arrasto, F; é a forca de arrasto, A é a area da projecao frontal
da drea do veiculo e ¢ é a pressao dindmica. Como descrito em (WHITE, 2015) , o arrasto

pode ser subdividido em:
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2.7.2.1 Arrasto de pressao

Quando a camada limite separa-se do corpo, formam-se regioes de baixa pressao
na zona de separacao. A diferenca entre essa baixa pressdo na parte traseira do corpo
e a pressao do escoamento a frente do corpo, resulta no chamado arrasto de pressao.
Quanto mais curto o corpo, maior o gradiente de pressao entre a parte frontal e traseira,

aumentando o arrasto de pressao

2.7.2.2 Arrasto de atrito

O arrasto de atrito consiste na soma de todas as tensoes cisalhantes no corpo,

aumentando, portanto com a area molhada do corpo e com o efeito de viscosidade do

fluido.

2.7.2.3 Arrasto de Onda

Arrasto de Onda é o nome dado ao grande arrasto gerado pelo grande aumento
de pressao na parte frontal em escoamento supersonico. Esse grande aumento de arrasto
se deve pelo aumento de pressao gerado por ondas de choque. O aumento é proporcional

a forca da onda de choque.

2.8 Turbuléncia

De acordo com (ANDERSSON, 2011) , turbuléncia é

"Uma condicao irregular de escoamento na qual as varias quantidades mostram
variacao aleatéria com as coordenadas de espago e tempo, de forma que os

valores médios estatisticamente distintas podem ser discernidos"

Trata-se de movimentos cadticos e irregulares no escoamento, com diversas escalas de
tamanho e tempo, que normalmente consistem em vortices. Esses vortices possuem di-
ferentes tamanhos e frequéncias, sendo os grandes de baixa frequéncia e os pequenos de
alta frequéncia.

Devido a esses vortices , sdo induzidas variacoes irregulares de velocidade e a superficie
de contato entre diferentes fases do fluido aumenta.Esse aumento de superficie de contato
gera um grande aumento de difusividade, que realiza uma mistura mais rapida de subs-
tancias, momento e energia que difusdes moleculares.

O entendimento da turbuléncia é muito importante a fim de compreender melhor a ca-
mada limite. Principalmente, pois devido as grandes escalas de veiculos langadores, as

camadas limite podem ser consideradas inteiramente turbulentas (ANDERSON;, 2010).
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2.8.1 Modelo de turbuléncia Spalart Allmaras

Devido as propriedades cadticas que apresenta, a turbuléncia é de dificil modela-
gem. Um dos presentes problemas da fluidodindmica é a confeccao de um modelo teérico
que descreva o comportamento de um escoamento turbulento e suas estruturas internas.
Para solucoes de engenharia, sdo usados normalmente modelos estatisticos baseados em
variacoes das médias das propriedades no escoamento. Por meio desses modelos, menos
informagoes sobre o escoamento sao necessarias, contudo sua descricdo também torna-se

simplificada.

O modelo de Spalart Allmaras (P.R.SPALART, 1994) é um modelo empirico de
turbuléncia baseado na viscosidade de vértices (eddy viscosity, v). Foi o resultado da
resolucdo das equacoes Navier-Stokes de Reynolds médio e de transporte. E um modelo
interessante por nao requerir malhas tao finas perto dos corpos em comparacao com K-e,
pois a viscosidade de vértices torna-se linear préximo ao corpo. E também muito efetivo
com gradientes adversos de pressao (ANSYS, 2017).

A equacao de transporte para modelagem de Spalart Allmaras é:

%; — cb1[1—ft2]§@+i V((u+@)w)+cw(wﬂ - [cwlfw—f;ftg] [Zrﬂ’ﬂmﬂ (2.15)
Onde ¢,1 e ¢2 sao constantes experimentais, f;1ef;o sdo fungdes trip que ativam-se apenas
na transicdo, f,¢é uma func¢ao nao-dimensional que calibra a destruicao dos vortices na
camada limite, d é a distancia para a parede, o é Prandtl turbulento, k é a constante
de karman vy é viscosidade de vértices e U é a viscosidade de vértices dentro da camada

limite.

2.9 Meétodo dos volumes finitos

O método dos volumes finitos é uma técnica de discretizagdo usada para equa-
¢oes diferenciais parciais. Este consiste em dividir o dominio em varios volumes finitos,
cada qual com um n6é computacional como centroide. Cada um destes nés entdao obte-
rao contribuigoes de propriedades de todas as células em volta. Segundo a documentacgao
do (ANSYS, 2017), os solucionadores usados pelo fluent sdo baseados no processo de

discretizacao de volumes finitos.

2.10 Malha computacional

As equagdes diferenciais que descrevem os escoamentos e a transferéncia de ca-
lor, sdo insoluveis analiticamente para geometrias que nao sejam simplificadas (CFDON-
LINE.COM, 2012). Para resolver esses problemas, a geometria do problema ¢é dividida em

geometrias simples, como quadrilateros ou triangulos e as equagoes sao discretizadas por
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meio de métodos, como o de elementos finitos, para serem resolvidas no interior de cada
elemento.

2.11 Qualidade ortogonal de elementos

A qualidade ortogonal de um elemento é uma medida de escala que vai de 0 a 1,

onde 1 indica a maior qualidade e 0 a menor. E calculada da seguinte maneira:

Figura 9 — Vetores usados para o calculo da qualidade ortogonal, como apresentado por
(ANSYS, 2017)

Para cada face i, sao calculados dois valores:

—

l

Ai - fi
LS (2.16)
A .
G (2.17)
| Ai|¢i]

Onde /L ¢ o vetor de area da superficie i, o vetor f, é o vetor entre o centroide da célula
até a face i e ¢; o vetor entre o centroide da céulula até o centrdide da célula adjacente a
face i. O menor valor entre as faces serd o valor da qualidade ortogonal do dado elemento.
Valores proximos de 1, indicam elementos equilateros e, no caso de quadrilateros, indica
ortogonalidade. Valores proximos de 0 indicam diferengas entre as arestas dos elementos,

no caso de quadrilateros, de paralelogramos de alta inclinacao.
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2.12 Razao de aspecto de elementos

face centroid

cell centroid

aspect ratio = A/B

Figura 10 — Vetores usados para o calculo da razao de aspecto dos elementos, como apre-
sentado por (ANSYS, 2017)

A razao de aspectos de elementos é uma medida de qualidade do elemento dada
pelo alongamento destes. Idealmente, a razao de aspecto deve ser igual a 1, o que indica
que o elemento é equilatero. Contudo para locais onde o fluido é bem desenvolvido e
basicamente unidimensional, um alongamento controlado pode trazer uma boa eficiéncia
computacional sem prejudicar a qualidade dos resultados (BAKKER, 2008). A razao de
aspecto de um elemento é calculada pela razao da maior distancia entre o centréide do

elemento até o centréide de uma face ou até um né.
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3 Metodologia

O trabalho foi realizado a fim de descrever o arrasto aerodindmico atuante em
um veiculo lancador em missao. Para realizar essa descrigao, inimeras abordagens podem
ser utilizadas. Contudo, para a simplificacdo, nesse trabalho serdo analisadas apenas as

cargas estaticas no veiculo quando este sofre maiores cargas aerodindmicas.

3.1 Descricao do escoamento durante a maior pressao dinamica

Por comegar o voo em baixa velocidade e num ambiente de alta densidade aérea,
ao atingir um ambiente de ar rarefeito em alta velocidade, é preciso utilizar os dados de
trajetoria do foguete a fim de calcular os parametros nos quais o foguete passard pelas
maiores cargas estaticas de seu voo. Usando os dados de altura ao passar do tempo, é
possivel determinar a densidade de ar que o foguete enfrenta em cada instante de tempo.
Combinando esse dado de densidade com o dado de velocidade, é possivel obter a pressao
dindmica em cada instante para determinar o maximo de pressdao dindmica e o0 momento
que ele ocorre. Por meio de todos esses dados do instante de maxima pressao dinamica,
todas as condigoes de contorno de temperatura, pressao e velocidade sao obtidas para as

simulagoes a seguir.

3.2 Design do veiculo

Sendo baseada no VLM, a geometria foi tracada a partir de desenhos técnicos do
modelo confeccionado por (MATA, 2013), em software de CAD para a posterior transfe-
réncia para o software de CAE. Todas as medidas utilizadas foram as medidas em escala

real do veiculo lancador, de 18 metros de comprimento.
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WA 4>

Figura 11 — Um dos desenhos técnicos utilizado por (MATA, 2013) durante a confecgao
de seus modelos

0 3.000 6.000 (m) v
I 2 . I
1.500 4.500 e

Figura 12 — detalhes da construcao da geometria

Para a comparacao em detalhe com resultados experimentais da coifa, foi realizada

uma geometria 2d usando os primeiros 4 metros do veiculo para a validacao das simulagoes:
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..

4e+H103 (mm)

Te-+103 Ge+0E

Figura 13 — Detalhes da construcao da geometria em 2d

Onde v11 mede 733mm, h18 4030mm e o raio do arco é 6396mm.

3.3 Simulacao Numérica Bidimensional

Devido ao modelo numérico utilizado pelo Software ANSYS® Academic Research
Fluent 19 ter precisao e confiabilidade comprovados a nivel comercial, realizou-se simula-
¢Oes numéricas por meio dele, a fim de prever nao s6 a estrutura do fluido, como também

as forcas atuantes na coifa dos veiculos analisados.

Foram realizadas simulagoes bidimensionais axissimétricas e tridimensionais com-
pletas, ambas com modelo de turbuléncia Spalart Allmaras. Por tratar-se de uma analise
estacionaria, foi utilizado a formulagao implicita pois esta ndao requer uma solugao depen-
dente do tempo. Para maior precisao, foi utilizada a discretizacao espacial de fluido de

segunda ordem.

O modelo de turbuléncia foi escolhido como Spalart Allmaras pois este lida bem
com separacao da camada limite e gradientes de pressao adversos, que sao processos im-
portantes na interagdo ondas de choque/camada limite. Caracteristicas essas, que sdo
presentes no regime transonico, como bem apontado por (MATA, 2017). Devido a va-
lidacdo das simulacoes ser realizada usando esse modelo de turbuléncia, as simulagoes
posteriores mantiveram este modelo, mesmo que nao seja o mais otimizado para os outros

Casos.
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3.3.1 Validacdo da geometria e ferramenta de simulacao

A fim de validar as proximas simulagoes, foi realizada uma reproducao dos tra-
balhos de (MATA, 2017), onde o autor realizou fotos experimentais por meio da técnica
schlieren e simulagoes numéricas por meio do Standford’s SU2 code. Abaixo encontra-
se a comparacao entre uma das fotos do experimento conduzido por ele e de simulacao

realizada por ele:

Figura 14 — Simulacao e foto experimental para Mach 0.9382 realizados por Mata,HO em
(MATA, 2017)

Para o mesmo regime transonico e com o mesmo modelo de viscosidade utilizado
por ele em suas simulagoes, foi realizada a reproducgao do caso acima por meio da seguinte

malha:

contour-3
2D Cell Volume

4.69e-04
3.68e-04
2.89e-04
2.26e-04
1.78e-04
1.39e-04
1.09e-04
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6.72e-05
5.27e-05
4.14e-05
3.24e-05
2.54e-05
2.00e-05
1.57e-05
1.23e-05
9.63e-06
7.55e-06
5.92e-06
4.65e-06
3.64e-06

[m2]

i 1(r)
L e—

Figura 15 — Malha utilizada para a simulagao transonica (autoria prépria)
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A malha utilizada foi refinada na regiao em que espera-se ver as ondas de choque,
para que a visualizagoa dessas torne-se mais clara e definida. Além disso, foi refinada
também a regiao préoxima ao corpo para o calculo e visualizagao da camada limite, uma
vez que a simulagao é viscosa. A presente malha é composta por 117030 nés e 116160 ele-
mentos. Para certificacao de que a malha possui bons elementos, foi gerada a visualizacao

da qualidade ortogonal, a seguir:

o] Quad4

74200,00

60000,00

= 50000,00

40000,00

30000,00

Number of Elemen

20000,00

10000,00

N ﬁﬂﬂﬂﬂ

017 0,25 038 0,50 0,63 00

Element Metrics

Figura 16 — Qualidade x nimero de elementos para Malha utilizada para a simulacao
transdnica (autoria prépria)

E possivel observar que a maior parte dos elementos apresentam a qualidade de no
minimo 0.65 que na escala de 0 a 1 garante que sao satisfatérios. Além disso, a quantidade
de elementos com qualidade inferior a 0.4 é inexpressiva visto a grande quantidade de
elementos na malha. Foi realizada também o grafico de razao de aspecto para a presente

malha, encontra-se em apéndices.

3.3.2 Simulacdo para maximo arrasto

Usando os dados de temperatura, altitude e mach onde ocorre a maxima pressao
dindmica, foi realizada a simulagao usando uma malha similar a do caso transonico, pois,
como ambas simulagoes sao viscosas, hé necessidade de maior densidade de elementos
proximos a parede do corpo e ao local onde aparecera a onda de choque, para a determi-
nagao desta com precisao. O resultado foi uma malha de 338792 nés e 337534 elementos,

representada a seguir:
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contour-3
2D Cell Volume
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Figura 17 — Malha utilizada para a simulacao de maximo arrasto

Com as sutis mudancas de malha, também é necessario demonstrar o novo grafico

de qualidade ortogonal para essa malha em particular:
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Figura 18 — Qualidade ortogonal da malha utilizada para a simulacao de maximo arrasto
(autoria propria)

Ainda melhor que a malha transonica, menos 3.7% dos elementos apresenta qua-
lidade inferior a 0.5. Isso se deve a regiao refinada ser menor e melhor definida que a
simulacao anterior. Foi realizado também o grafico para a razado de aspecto, que encontra-

se em apeéndices.
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3.3.3 Estudo de independéncia da malha

As solugoes de fluido-dindmica computacional sdo muito dependentes da malha,
sendo assim, é importante a comparacdo de uma mesma solucdo realizada em diferentes
malhas. A fim de mostrar o impacto da malha nos resultados obtidos, foi realizado uma
comaparacao entre o arrasto viscoso em diferentes malhas. Todas as malhas tem a mesma
estrutura basica da malha da figura 17, contudo com tamanhos de elementos diferentes,
que resultam num numero global de elementos. Foram realizadas malhas com os seguintes

numeros de elementos:

10 462 elementos

30 179 elementos

70 815 elementos

135 038 elementos

192 596 elementos

455 805 elementos

3.3.4 Coifa conica

A fim de comparagao, para que seja possivel calcular uma eficiéncia aerodindmica
em relacdo a um so6lido bésico que poderia ser usado como coifa, foi realizada outra
simulacao com uma coifa conica. Para o design da coifa conica foi substituido o arco de
circunferéncia que constitui a coifa projetada para o VLM-1 por uma simples reta. A

figura abaixo demonstra a mudanca de geometria:

[efen] 100000 [ifu] 1000 00 2000 |
500,00 150000 50000 150000

Figura 19 — Comparacao das geometrias VLM-1 e conica

Devido as caracteristicas da onda de choque que espera-se surgir do cone, foi
realizada uma malha mais compacta, a fim de minimizar o espaco inutilizado. A malha

usada para a coifa conica possui 54791 nds e 54263 elementos e encontra-se abaixo:
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contour-3
2D Cell Volume
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Figura 20 — Malha utilizada para a simulacao da coifa conica

Como espera-se um valor de angulo da onda de choque baseado nas relacoes de
ondas de choque coOnicas, ja foi preparado uma regiao refinada para conter a onda de

choque. Abaixo, é apresentado o grafico da qualidade ortogonal dos elementos:
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Figura 21 — Qualidade da Malha utilizada para a simulagao da coifa conica (autoria pré-
pria)

Esta malha possui alta qualidade pois, menos de 1% dos elementos tem qualidade
ortogonal inferior a 0.5. Assim como anteiormente, o grafico de razao de aspecto encontra-

se nos apéndices.
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3.3.5 Simulacdo completa do veiculo em 3 dimensdes

Seguindo o modelo de geometria (MATA, 2013), as aletas foram desenhadas para
compor o foguete. Contudo, para a melhor observagao dos efeitos destas no escoamento,
uma simulagao 2d axissimétrica nao é possivel. Sendo assim, usando a geometria apresen-

tada na figura 3.2, foi construida a seguinte malha:

Figura 22 — Visao geral da malha tridimensional em corte (autoria prépria)

Figura 23 — Visao da coifa em detalhe da malha tridimensional em corte (autoria prépria)
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Figura 24 — Visao da aleta em detalhe da malha tridimensional em corte (autoria prépria)

Tabela 1 — Tabela com a relagao porcentagem de volume e Qualidade dos elementos. Os
0.57% restantes tem qualidade ortogonal inferior a 0.25

Qualidade Ortogonal | Porcentagem do volume
0.958 9.85
0.873 8.99
0.789 12.3
0.704 15.6
0.619 17.5
0.535 16.3
0.45 13.2
0.366 5.86
total 99.6

O foco da malha foi em apenas utilizar elementos quadrilateros e proporcionar
uma solucao estavel. Nas tabelas a seguir, encontram-se as rela¢oes entre porcentagem do

volume com qualidade de elementos e razao de aspecto.

3.3.6 Condicdes de Contorno para a analise tridimensional completa

Para a reproducao mais precisa do escoamento ao redor do foguete, foi acrescentada
a propulsao do mesmo durante a realizacdo da simulagdo tridimensional. Contudo, o
motor S50 ainda estd em desenvolvimento pelo IAE. Portanto, a fim de simplificagao,
foi assumido o outlet do motor como a superficie mais abaixo do foguete. Os dados
preliminares do motor usados por (MIRANDA, 2012) sao utilizados aqui para o calculo

da velocidade de exaustao do propulsor e a temperatura assumida é a conservadora para
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Tabela 2 — Tabela com a relagao porcentagem de volume e razao de aspecto dos elementos.
O 1.7% restante é composto por elementos com razao de aspecto superior a

7.13
Razao de Aspecto | Porcentagem do volume
2.23 80.3
4.68 6.83
7.13 12.3
Total 98.3

a queima do combustivel HTPB estudada por (CHATURVEDI, 2013), de 2000K.

3.3.7 Suposicao para angulo de ataque

Falhas no controle e rajadas de vento podem provocar angulos de ataque inéptimos

no veiculo durante o instante de maxima pressao dinamica, variando a distribuigao de ten-

soes no corpo do veiculo e podendo causar problemas estruturais que podem vir a causar

falha na missao. Por isso, julgou-se importante a anédlise de um pequeno angulo hipotético

de 3° para a andlise de seu impacto no veiculo. O angulo de 3° foi escolhido por representar

um angulo plausivel e por representar velocidade de 5% da axial agindo lateralmente ao

foguete. Usando essa suposicao, foi realizada uma outra simulagao tridimensional a fim

de medir os impactos dessa mudanca de angulo de ataque.

Figura 25 — Indicacdo do adngulo do escoamento em relacido ao veiculo. Angulo fora de

escala (autoria prépria)
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4 Resultados e Discussao

Apos as diversas simulagoes descritas na secao anterior, os resultados serdao apre-

sentados, analisados e comparados, a fim de mostrar o impacto que cada geometria teria

no maximo arrasto do veiculo.

4.1 Determinacao da maior pressao dinamica

Para isso, foram utilizados os dados de altitude tracados por (MIRANDA, 2012)
e os dados de velocidade obtidos por (SILVEIRA; CARRARA, 2015). Ambos os graficos

foram re-tracados por interpolacao por splines e estao apresentados na figura a seguir:
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Figura 26 — Graficos de altitude e velocidades. Autoria prépria.

Contudo, a altitude ainda deve ser trabalhada, pois a propriedade mais necesséaria

é a densidade do ar. Assim, foi usada o modelo padrao de atmosfera. Plotando a funcao

da pressao dinamica juntamente com altitude e velocidade do veiculo nos primeiros 90

segundos, temos:
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Figura 27 — Graficos de pressao dinamica, altitude e velocidade nos primeiros 90 segundos.
Autoria Propria

E evidente, pela andlise da figura 27,que ha um pico de pressdo dindmica, aos 64
segundos, de 86kPa e que apds esse comega uma queda, pois a diminuicao de densidade
passa a superar a influéncia do aumento de velocidade. Sendo assim, o valor de 86kPa é
considerado o Maximo que ocorrerd no veiculo quando este estiver a 11.029km de altitude
e 678.071%. Com esse dado de altitude, foi possivel determinar propriedades como pressao

ambiente e temperatura ambiente por meio do modelo de atmosfera internacional.

4.2 Validacao Transonica

Para Validar a geometria e o modelo de calculo para o caso VLM-1, a reproducao da
simulagao transonica realizada por (MATA, 2017) resultou no seguinte gréafico de niimero
de Mach:
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contour-1
Mach Number
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6.20e-01
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5.00e-01

4.59e-01

4.19e-01 0

10y

Figura 28 — Numeros de Mach para simulacao transonica

Assim como os resultados de (MATA, 2017), o modelo numérico usando a equa-
¢ao de Spalart Allmaras (P.R.SPALART, 1994) apresenta um pequeno adiantamento na

formacao das ondas de choque.

Figura 29 — Comparagao com resultados de (MATA, 2017)

A estrutura é bem similar a obtida experimentalmente, deixando a deseja apenas
na posicao. Isso provavelmente se d4 em parte pelo modelo de turbuléncia simplificado

usado por ambos autores. A documentagao do (ANSYS, 2017) sugere que seja usado os
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modelos k-w BLS e SST, por apresentarem melhores interagoes entre a camada limite e

as ondas de choque que o modelo Spalart-Allmaras.

4.3 Simulacao na maxima pressao dinamica

A simulagdo para maior arrasto da geometria do VLM-1 resultou nos seguintes

contornos de nimero de Mach e pressao absoluta:

contour-1
Mach Number

2.41e+00
2.33e+00
2.26e+00
2.19e+00
2.13e+00
2.06e+00
2.00e+00
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1.88e+00
1.82e+00
1.76e+00
1.71e+00
1.66e+00
1.61e+00
1.56e+00
1.51e+00
1.46e+00
1.42e+00
1.38e+00
1.33e+00
1.29e+00

a 10w
[ se—]

Figura 30 — Numeros de Mach para a simulacao de maximo arrasto



Capitulo 4. Resultados e Discussdo

contour-1
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Figura 31 — Pressao absoluta para a simulagao de maximo arrasto

A coifa do VLM-1 claramente produz apenas ondas de choque obliquas, eviden-

ciado pela auséncia de niimeros de Mach subsoénicos no grafico. O arrasto produzido é

30.664kN, onde apenas 2.189kN ( 7.1%) tem origem viscosa. Graficos para temperatura

e densidade encontram-se nos apéndices.

4.4 Independéncia da malha

Apos as simulagoes de diversas malhas, foi obtido o seguinte grafico de niimero de

elementos por arrasto viscoso:
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Figura 32 — Grafico de arrasto viscoso por nimero de elementos

A linha pontilhada em vermelho no gréfico indica o valor de 99% para a malha
de 455805 elementos. Como é possivel observar no grafico, todos os pontos posteriores
ao ponto de 135038 elementos possuem uma diferenca infeiror ou igual a um porcento
da malha de maior nimero de elementos. Assim, a malha 6ptima, por ser a malha com
menor nimero que apresenta um resultado muito préximo do valor terminal de arrasto

viscoso é, entre as malhas calculadas, a de 135038 elementos.

4.5 Coifa conica

Usando as mesmas condigoes da simulagao do VLM e as malhas mostradas na

metodologia, resulta no seguinte grafico de nimero de Mach e pressao absoluta:
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Figura 33 — Numeros de Mach para a simulagdo de maximo arrasto para geometria conica
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Figura 34 — Pressao absoluta para a simulacao de maximo arrasto para geometria conica

Da mesma forma que a foi realizada uma validacdo dos resultados da geometria
usada pelo VLM-1, também foram realizadas validagdes para o caso conico. O angulo
da onda de choque calculado para um nimero de Mach de 2.298 e angulo de cone igual
15.894 graus, calculado por meio das relagoes de ondas de choque conicas, resultam em

um angulo de onda de choque de 30.985 graus. Medindo o adngulo da onda de choque
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gerado na simulacao, recebemos o valor de 31.207 graus, ou seja, com um erro de menos
de um porcento. O arrasto obtido ao fim da simulacao foi de 32.515kN, sendo 2.198kN

( 6.7%) viscoso. Gréficos para temperatura e densidade encontram-se nos apéndices.

4.6 Comparacao entre VLM-1 e Conica

Ha semelhancas entre os resultados das duas geometrias. Ambas sao ondas de
choque obliquas ligadas na ponta. Sendo assim, foi levantado a possibilidade de aproxi-
macao para a coifa conica, a fim de usar uma geometria mais simples durante os calculos
preliminares de projeto. As diferencas em arrasto das duas geometrias se aproximam de
6%. Apesar de ser um erro elevado durante etapas tardias de projeto, esse erro pode ser

considerado sem problemas nos célculos inciais de projeto.

Comprimento da coifa x cp

0.5

—Wim

\ —— Cénica
0.4 | A

0.37f

CF

AN |

1] 0.5 1 15 2 25 3 35 4 45
comprimento coifa (m)

Figura 35 — Grafico de comparacao entre a distribuicdo de Cp da geometria conica e da
adotada pelo VLM-1

Devido ao angulo inicial do VLM-1 ser maior que o angulo do cone, a pressao
no primeiro metro é superior. Contudo, devido ao arco formado pela coifa do VLM-
1, ap6s cerca de metade do comprimento da coifa, o angulo se torna menor e entao a
pressao fica inferior ao caso do cone. Contudo, conforme explicado acima, o arrasto na
geometria escolhida para o veiculo lancador ¢ inferior ao do caso simplificado. Sendo assim,
essa técnica de concentragdao de pressao na ponta afim de alivio das secgdes posteriores
mostra-se valida nesse caso. Nota-se também a grande queda em pressao ao entrar na

secao constante da coifa, que é comum a ambos.
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Por fim, usando a equagao 2.14 é possivel calcular ambos Coeficientes de arrasto

em: F
Copotm = —2™ — (0.4351 4.1
ol ” (4.1)
Fd cone
Cicone = ——— = 0.4614 4.2
d, A (4.2)

4.7 Simulacdo tridimensional sem AOA

Assumindo os mesmos valores de Mach,temperatura e pressao ambiente da simu-
lacdo de maxima pressao dindmica e o mesmo angulo 0°, foi realizada uma simulagao
tridimensional completa do foguete, com estimativas para o funcionamento do motor em
desenvolvimento S50 do VLM-1. Foram gerados contornos de pressao, Mach e tempera-

tura.

Mach Number
normal shwy

2400

0 4000 8.000 (m)
[ — — |
2.000 6.000 *

Figura 36 — Iso-Superficies de mach (autoria prépria)

Nesse primeiro grupo de iso-Superficies de Mach, sao apresentados:

e Superficie de Mach Ambiente (2.27) representada em laranja transparente
e Superficie de Mach 2.31 representada em Laranja sélido

e Superficie de Mach 1.75 representada em Amarelo

Na imagem completa do foguete, é possivel perceber a onda de choque e a onda
de expansao gerada pela passagem do foguete. O contorno de Mach ambiente possui duas
faixas, a dianteira indica a onda de choque, onde o Mach torna-se menor que o ambiente.

Contudo, a traseira indica que o Mach chegou novamente ao valor ambiente, ou seja, que
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este aumentou novamente, que é indicativo da onda de expansao que o precede. As outras
duas superficies sao para indicar onde ocorrem os maiores e menores numeros de Mach:
apés o fim da onda de expansao estao os maximos e logo apds a onda de choque e na
camada limite apds a expansao estao os minimos. Contornos adicionais de Mach estao

inclusos nos apéndices.

O gréafico de pressao é bem similar ao grafico de Mach, mostrando os efeitos e
intensidades das ondas de choque e de expansao. Contudo, nota-se os efeitos nas aletas

de forma mais evidenciada:

Figura 37 — Contornos bidimensionais de pressao nas aletas (autoria prépria)

No contorno de pressao acima é possivel notar que as maiores pressoes estao agindo
na parte anterior as aletas, devido a formacao de uma onda de choque destacada gerada
pela aleta em si. O que gera pouco menos de 3KN de for¢ga perpendicular ao bordo de
ataque de cada aleta. Todos os graficos gerados para o VLM-1 em angulo de ataque 0°
encontram-se nos apéndices. O arrasto global contabilizado para essa simulagao foi de
51.338 kN, sendo 18% deste valor devido ao arrasto viscoso. Nota-se que a maior parte do
arrasto é de pressao e que a maior parcela do arrasto de pressao origina-se na coifa, como
evidenciado ao comparar os 30.6kN obtidos na simulacao 2D. Comparando os 18% de
participacao do arrasto viscoso com os 6% encontrados anteriormente, torna-se evidente
também que a maior participagao viscosa da-se pelo alongamento do corpo e aumento de

superficie imersa em ar.
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4.8 Simulacao Tridimensional com AOA de 3°

Assumindo os mesmos valores da simulagao anterior, mas mudando a velocidade
ambiente em -3° em relagdo a z, foi realizada a simulacao tridimensional e gerados os

contornos de Mach,Temperatura e pressao absoluta.

Mach Number
mach 2

2,700
1.293
0.619
0.297

0.142

0 5.000 10.000 (m)
[ —  E—
2500 7.500 -

Figura 38 — Iso-Superficies de Mach para velocidade de 5% em x (autoria prépria)

Nas superficies de Mach acima, nota-se a assimetria quando comparada com o caso

sem AOA. H4 3 superficies na imagem:

e Superficie laranja transparente, que corresponde ao Mach ambiente de 2.27
e Superficie laranja solida, que corresponde a um baixo mach de 2

e Superficie vermelha, que indica um alto valor de mach de 2.3

Como mostrado pela superficie vermelha, bordo de fuga (respectivo ao eixo x) do foguete
tem velocidade superior ao lado negativo de x. A onda de expansdo cresce a medida que
x aumenta. E possivel notar também a diferenca do angulo da onda de choque dos dois

lados do foguete.
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Figura 39 — contorno 2D de temperatura AOA 3°, limitada a 450K (autoria prépria)

Na imagem de temperatura acima, fica evidente o aumento da camada limite ao
lado positivo de x, por meio da visualizagdo da camada térmica. Essa caracteristica nao

s0 aquece mais esse lado do foguete como produz mais arrasto viscoso no local.

Para o caso com angulo de ataque, o arrasto contabilizado foi de 53.513kN. O
arrasto aumentou em 4.24% para 3° de angulo de ataque. Além disso, Forcas compressivas

na dire¢cdo x aumentaram em 319% e as forgas no eixo do foguete aumentaram em 0.8%.

4.9 Comparacao 2D-3D

De forma similar a apresentada na secao comparativa entre o VLM-1 e o cone, sao
apresentados os graficos de pressao atuantes no corpo em fung¢ao do comprimento do eixo
do corpo. Este é feito a fim de validar os resultados tridimensionais com os bidimensionais

ja validados.
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Figura 40 — Grafico de comprimento do corpo x pressao absoluta atuante no ponto (au-
toria prépria)

Como é possivel visualizar, os graficos sao altamente similares, mudando levemente
a distribuicdo mas mantendo a forca atuante na coifa do VLM-1. A diferenca entre as
forgas obtidas no caso 2d e no 3d foram de 1.35% que asseguram a validade das simulacoes

tridimensionais.

4.10 Variacao da distribuicao de pressao com AOA

O gréfico a seguir foi feito de forma a tentar separar os dados de pressao obtidos
na regiao positiva e negativa do eixo x e apresentar as diferencas que o pequeno angulo

de ataque faz de uma forma mais simples e imediata que os contornos ja apresentados.
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g < 10*

e X Negativo
e X pOsitivo

Figura 41 — Grafico de comprimento do corpo x pressao absoluta atuante no ponto para
o foguete em 3° (autoria prépria)

Como é possivel perceber, os valores na regiao de x negativo sempre sdo maiores que

aqueles obtidos em x positivo, devido a inclinagao do AOA ser na direcao de x positivo.
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5 Consideracoes Finais

Esse trabalho teve como objetivo usar de métodos CFD para calculo de arrasto em
uma geometria de massiva importancia para o cenario atual espacial brasileiro. A partir
de ensaios realizados por (MATA, 2013) em ttnel de vento em velocidades transonicas
foi possivel desenvolver previsdes para todo o veiculo. As simulagoes trouxeram bons

resultados acerca do design da coifa e do arrasto total sofrido pelo veiculo.

O maior arrasto verificado para o veiculo foi de 51.3kN e por meio de simulacoes
que somente abrangem a coifa, verificou-se que os 4 primeiros metros do veiculo sdo res-
ponsaveis por 63% do arrasto para o modelo estudado. Foi realizado também simulac¢oes
com mudancas na geometria. A primeira mudanca feita foi na coifa: foi considerada uma
coifa simplificada, em formato de cone. Foi verificado que a geometria do VLM-1 sofre
6% menos arrasto que a geometria conica. A segunda mudanca consistiu na mudanca de
angulo de ataque durante a maior pressao dindmica. A mudanca utilizada de 3°. Essa
mudanca causa um aumento de arrasto de 4.24% e gera forcas adicionais em todas as di-
recoes. Este trabalho ainda é muito dependente de dados de ensaios anteriores, pois ainda
nao ha registros confirmados devido ao veiculo ainda estar em desenvolvimento. Apds o

primeiro langamento deve-se continuar este estudo com parametros reais observados.
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APENDICE A - Gréafico de razdo de aspecto

para a malha transonica
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Figura 42 — Razao de aspecto dos elemntos da malha transonica
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APENDICE B - Gréafico de razdo de aspecto

para a malha de maior arrasto
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Figura 43 — Gréfico de razao de aspecto para a malha de maior arrasto (autoria prépria)
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APENDICE C - Gréfico da razdo de aspecto

para a malha conica
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Figura 44 — Grafico de razao de aspecto para malha conica (autoria prépria)
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APENDICE D - Graficos de temperatura e

densidade gerados nas simulacoes
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Figura 45 — Densidade para simulacao de méaximo arrasto do VLM-1
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Figura 46 — Temperatura para simulacdo de maximo arrasto do VLM-1
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Figura 47 — Densidade para simulacao de maximo arrasto do cone
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Figura 48 — Temperatura para simulacdo de maximo arrasto do cone
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APENDICE E - Contornos para a simulacio

tridimensional sem AOA
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Figura 49 — Contornos de Mach com valores globais
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Figura 50 — Contornos de Mach com valores limitados para melhor visualizacao
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Figura 52 — Contornos de pressao absoluta com valores globais




APENDICE E. Contornos para a simulacdo tridimensional sem AOA 66

0 3.500 7.000 {(m) T
I I 1 *
1.750 5.250
X

Figura 53 — Contornos de pressao absoluta com valores limitados para melhor visualizacao

Figura 54 — detalhe das aletas de contornos de pressao absoluta com valores limitados
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Figura 55 — Contornos de temperatura com valores globais
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Figura 56 — Contornos de temperatura com valores limitados para melhor visualizacao



APENDICE E. Contornos para a simulacdo tridimensional sem AOA

68

Figura 57 — detalhe da coifa em Contornos de temperatura com valores limitados
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APENDICE F — Contornos para a simulacio

tridimensional com AOA de 3 graus
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Figura 58 — Contornos de Mach com valores globais
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Figura 59 — Contornos de Mach com valores limitados para melhor visualizacao
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Figura 60 — Detalhe da aleta nos Contornos de Mach com valores limitados
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Figura 61 — Contornos de pressao absoluta com valores globais
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Figura 62 — Contornos de pressao absoluta com valores limitados para melhor visualizacao
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Figura 63 — Contornos de temperatura com valores globais



APENDICE F. Contornos para a simulagio tridimensional com AOA de 3 graus 72

0 3.500 7.000 (m) v
[ e— — |
1.750 5.250 ”

Figura 64 — Contornos de temperatura com valores limitados para melhor visualizacao
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