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RESUMO

O presente trabalho mostra uma investigacao preditiva sobre simula¢des numéricas em regime
supersonico de aerofélios que apresentam um movimento de oscilagao vertical. Inicialmente, é feita
uma breve revisao bibliogréfica, apresentando as publicagbes mais relevantes para o tema, assim
como a exposicao da base tedrica usada, o cluster de computacao que realizou as execugoes e 0s
objetivos. Em seguida, o método numérico com base no método da fronteira imersa é descrito, assim
como os calculos dos coeficientes aerodindmicos implementados no c6digo VAT e suas validagoes.
O aerofolio simétrico NACA 0012 e o aerofélio transénico supercritico OAT15A s&o simulados em
frequéncias de 0 a 100 Hz, em intervalos de 10 Hz. Sao comentadas as evolugoes de fendmenos no
escoamento como choques destacados, ondas de bordo de fuga, ondas de choque lambda e esteira
de vortices. As distribuicoes dos coeficientes de pressao sdo mostradas como curvas de nivel em
funcao do tempo, apresentando histerese em ambos os aerof6lios e representando bem as ondas
de choque que estdo em contato com a superficie. As funcoes dos coeficientes de sustentacao,
arrasto e momento possuem amplitudes em trés escalas diferentes, além de apresentarem pequenas
oscilacoes, como um ruido de sinal. Todos os resultados sao discutidos e comparados, inclusive
por meio de uma anélise estatistica, concluindo que, para as condigoes do escoamento usadas neste
projeto, nao foi possivel gerar valores negativos para o coeficiente de arrasto, mas foi identificada

uma reduc¢@o no seu valor, para aproximadamente 0,1 em frequéncias proximas a 40 Hz.

Palavras-chave: aeroacustica computacional, VAT, regime supersénico, oscilagdo vertical,
método da fronteira imersa, NACA 0012, OAT15A, coeficientes aerodinamicos.



ABSTRACT

The present work shows a predictive research on numerical simulations in a supersonic regime
of airfoils that present a plunging motion. Initially, a brief bibliographic review is made, presenting
the most relevant publications for the subject, as well as the exposition of the theoretical basis used,
the computation cluster that carried out the executions and the objectives. Then, the numerical
method based on the immersed boundary method is described, as well as the calculations of the
aerodynamic coefficients implemented on the VAT code, and its validation. The symmetrical
NACA 0012 airfoil and the supercritical transonic OAT15A airfoil were simulated in frequencies
from 0 to 100 Hz, in intervals of 10 Hz. The evolution of flow phenomena such as bow shocks,
trailing-edge shocks, lambda shocks and vortex street are commented. The pressure coefficient
distributions are shown as contour lines, as a functions of time, presenting hysteresis in both
airfoils and representing well the shock waves that are in contact with the surface. The lift, drag
and moment coefficient functions have amplitudes in three different scales, and also showing small
oscillations, similar to a background noise reading. All of the results are discussed and compared,
including a statistical analysis, concluding that, for the flow conditions used in this project, it was
not possible to generate negative values for the drag coeflicient, but a reduction in its value was

identified, to approximately 0.1 at frequencies close to 40 Hz.

Keywords: computational aeroacoustics, VAT, supersonic regime, vertical oscillation, immer-
sed boundary method, NACA 0012, OAT15A, aerodynamic coefficients.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Relevancia

Com o desenvolvimento dos estudos, a aerodindmica classica nao pode mais ser usada sem o
auxilio de novas ferramentas para descrever regimes de voo em escoamentos com efeitos de com-
pressibilidade mais intensos e fenémenos transientes, como stall, buffeting e flutter. Tais fen6menos
possuem sérias limitagoes quando estudados de forma experimental ou analitica, tornando inviavel

ou muito dispendiosa a obtencao de dados por meio desses métodos.

O caso em estudo, uma investigagdo numérica de aerof6lios com oscilagao vertical em regime
altamente compressivel e supersoénico, tem aplicacao direta na indistria aeronédutica, onde a inte-

racao fluido-estrutura em problemas nao-lineares ainda carece de profundo entendimento.

Desse modo, a partir de modelos matematicos complexos sem solugoes matematicas analiticas,
métodos de alta ordem numérica sdo propostos e aplicados para o caso estudado, como o método
da fronteira imersa moével, que possibilita a livre movimentagao de fronteiras rigidas ao longo do

escoamento.

1.2 Revisao Bibliografica

Como base tedrica e experimental para este projeto, é de suma importancia que outros trabalhos
j& publicados sejam pesquisados e usados para fins de comparacao. Devido & dificuldade que um
estudo experimental supersénico apresenta, nao foram encontradas publicagoes sobre aerofélios com
oscilagao vertical nesse regime. Desse modo, foram selecionados os seguintes trabalhos focados no
estudo de aerofdlios com oscilagao vertical em outros regimes, com suas principais contribuigoes

relacionadas ao tema.

A publicagdo de Yongsheng Lian e Wei Shyy, Aerodynamics of Low Reynolds Number Plunging
Airfoil under Gusty Environment [1], mostra um estudo analitico para um NACA 0012 com osci-
lacao vertical sobre a producgéo de sustentagéo e de propulsao a partir de uma certa combinagao

de valores de amplitude e frequéncia.



Para um NACA 0012 com movimentagao de mergulho, é realizado um estudo experimental em
tanel de dgua no artigo Jet Characteristics of a Plunging Airfoil [2], por Joseph C. S. Lai e M.
F. Platzer. Aplicando diversas velocidades de escoamento, frequéncias e amplitudes de oscilagao,
é provado que os vortices passam a gerar propulsao assim que a razao da velocidade de oscilagao
pela velocidade do escoamento excede 0,4. Na figura abaixo, é mostrado um experimento com
o aerofolio NACA 0012 oscilando verticalmente com frequéncia igual a 2,5 Hz, velocidade do

escoamento nao perturbado de 0,2 m/s e 5 mm de amplitude.

Figura 1.1: Esteira de vortices para aerofélio com oscilacao em regime de baixo Reynolds

Fonte: [2]

Em vermelho, os vortices giram em sentido horario e, em verde, no sentido anti-horario. Afirma-
se que a disposicao e intensidade dos vortices de sentido alternado afetam o valor do arrasto,

podendo ser positivo, neutro ou negativo, o tltimo caso gerando propulsao.

John Young e Joseph C. S. Lai apresentam em On the Aerodynamic Forces of a Plunging Airfoil
[3], resultados para um NACA 0012 com oscilagao vertical, onde é realizado um estudo analitico e
numérico com diversas frequéncias e amplitudes de oscilagao, relacionando as forgas aerodinamicas

com a velocidade de oscilacao vertical.

J. M. Anderson, K. Streitlien, D. S. Barret e M. S. Triantafyllou publicam um estudo em
Oscillating Foils of High Propulsive Efficiency [4], que afirma que a teoria nao linear e inviscida se
aproxima dos experimentos quando a esteira produz vortices com rotacoes alternadas fracos ou que
nao sejam de bordo de fuga. As maiores propulsoes sao associadas a formacao de vortices bordo de
fuga relativamente fortes em lados alternados da superficie a cada meio ciclo, apresentando uma

esteira de von Karman invertida.

O trabalho recente de Ismet Gursul e David Cleaver, Plunging Oscillation of Airfoils and
Wings: Progress, Opportunities, and Challenges [5], mostra um estudo numérico e experimental
para aerof6lios com oscilagao vertical, mostrando geracao de propulsao e de sustentagao, além de
uma discussio sobre os diversos efeitos gerados por esse escoamento. E afirmado que os maiores

valores de sustentacao sao obtidos em situagoes de geragao de vortices alternados.



1.3 Conceituagao Teoérica - Mecanica dos Fluidos

Segundo White [6], do ponto de vista da mecanica dos fluidos, toda matéria consiste de dois
estados: o solido e o fluido, sendo que o sélido é capaz de resistir & tensao de cisalhamento por
deflexao estatica, ao contrario do fluido. Qualquer tensao de cisalhamento aplicada a um fluido,

nao importando a sua grandeza, resulta na continua movimentacao e deformagao desse fluido.

Os fluidos também sao divididos em duas classes, os gases e os liquidos. Os liquidos s&o
compostos por moléculas relativamente concentradas que apresentam ligagoes fortes entre si, com
tendéncia a manter o seu volume e formar uma superficie livre se estao na presenca de um campo
gravitacional. Ja as moléculas dos gases sao dispersas e possuem forgas de coesao entre si quase
despreziveis, sem volume definido quando nao confinados e nao sendo sempre afetados pela presenca

de um campo gravitacional.

Como na maioria dos problemas de engenharia, as dimensoes fisicas sao muito maiores do que
as escalas moleculares, os fluidos sdo considerados meios continuos, o que significa que a variagao
das suas propriedades é tao pequena que o seu comportamento mecénico pode ser analisado usando

o célculo diferencial.

Desse modo, para converter um sistema em estudo para um volume de controle, aplica-se
o teorema do transporte de Reynolds as leis bésicas que descrevem um fluido. Sendo B uma

propriedade qualquer do fluido, e seu valor intensivo:

_dB

que é a quantidade de B por unidade de massa em um pequeno elemento de fluido, entao a

quantidade total de B no volume de controle é dada por:

By= [ sim=[5pav (1.2)

Como o volume de controle é fixo no espago e recebe um fluxo de massa através de sua area
superficial S, cada elemento infinitesimal de area dS percebe uma velocidade do escoamento u.
Assim, a variagao instantanea da quantidade de B em um periodo de tempo dt é dada pela sua
variagao interna no volume de controle somada com a sua variagdo devido ao fluxo através da

superficie.

Sendo n o vetor normal em qualquer ponto da superficie, positivo para o exterior, o teorema

do transporte de Reynolds é dado por:

Log(form) - fros

Portanto, substituindo a quantidade B na equagao (1.3) por massa, quantidade de movimento
ou energia, podem ser deduzidas as equacoes governantes da mecénica dos fluidos em suas formas

integrais.



Adicionalmente, dois teoremas do calculo sdo relevantes para esta conceituacio tedrica. O
Teorema da Divergéncia [7] diz que, sob condigbes adequadas, o fluxo exterior de um campo
vetorial através de uma superficie fechada é igual a integral tripla da divergéncia do campo sobre
a regiao delimitada pela superficie. Desse modo, sendo F um campo vetorial cujos componentes
tenham derivadas parciais de primeira ordem continuas, o fluxo de F através da érea S na diregao
do campo normal unitario exterior da superficie, n, é igual & integral de V - F sobre a regiao V'

delimitada pela superficie:

j[F-ndS:/v-de. (1.4)
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Também sob condigoes adequadas, uma fungao continua F'(x) definida no intervalo aberto

) - R e sendo D um subintervalo arbitrario contido em €2, o Teorema da Localizacao diz que:

/F(:L‘)d:):—OVDCQéF(:):)—OVxEQ, (1.5)
D

ou seja, pode ser inferido que se uma integral de volume é nula em dado volume de integracao,

entao seu argumento pode ser nulo.

1.3.1 Equacao da Continuidade

Representa a conservagdo de massa de um sistema, que nao pode ser criada ou destruida.

Aplicando a massa m ao teorema do transporte de Reynolds:

dB dm dm
dt dt 0, B dm ’ (1.6)
/&)dv+7{pu~d8:0. (1.7)
v ot S

Aplicando-se o Teorema da Divergéncia, as integrais de superficie podem ser transformadas em

integrais de volume:

/v [g’; +V- (pu)} dv =0, (1.8)

que ainda podem ser simplificadas por meio do Teorema da Localizagao, resultando na equagao da

continuidade em sua forma diferencial e conservativa:

gngv- (pu) = 0. (1.9)



1.3.2 Equagao da Quantidade de Movimento

Derivada a partir da segunda lei de Newton, representa o efeito das forgas externas a um corpo
na mudanga de quantidade de movimento nesse corpo. Aplicando a quantidade de movimento mu

ao teorema do transporte de Reynolds e desprezando os efeitos de viscosidade:

8= = u, (1.10)

/Vgt(pu)dV—l—%gpu(u'dS) - —jip-dS—i—/foedV. (1.11)

Aplicando-se o Teorema da Divergéncia, as integrais de superficie podem ser transformadas em

integrais de volume:

/V [gt (Pu)+v-(pu®u+p1)fe] dv =0, (1.12)

que ainda podem ser simplificadas por meio do Teorema da Localizagao, resultando na equagao da

quantidade de movimento em sua forma diferencial e conservativa:

2 () + Y (puew) = V- () + £ (1.13)

1.3.3 Equacao da Energia

Derivada a partir da Primeira Lei da Termodindmica, que afirma que a energia nao pode ser
criada ou destruida, apenas transformada. Aplicando a energia total E; ao teorema do transporte

de Reynolds, considerando um escoamento adiabatico e desprezando os efeitos de viscosidade:

_ i,

f=—"=e, (1.14)

0
/V 5% (pe) dV + %gpet(u -dS) = _]i@l -u)dS + /V (pfe - u) dV. (1.15)

Aplicando-se o Teorema da Divergéncia, as integrais de superficie podem ser transformadas em

integrais de volume:

/V[gt (pet)+v.(puet+p1.u)_fe.u] —0, (1.16)

que ainda podem ser simplificadas por meio do Teorema da Localizagao, resultando na equagao da

energia em sua forma diferencial e conservativa:

gt(pet)—i-v' (puer) ==V - (pI-u)+f.-u. (1.17)



1.4 Conceituagao Teoérica - Termodinamica

O fluido em estudo é o ar, considerado compressivel, termicamente e caloricamente perfeito.

Para adicionar um fechamento as equagoes governantes, considera-se a equagao de estado:

p = pRT, (1.18)

onde p é a pressao, p é a massa especifica, R é a constante do gas ideal por unidade de massa e T’

¢ a temperatura. Para o ar na condic¢do padrao, o valor de R é 287 J/(kg - K) [6].

Sendo ¢, o calor especifico & volume constante, para um gas caloricamente perfeito, a relagao

a seguir é usada para determinar sua energia interna especifica, e:

e=cT. (1.19)

A energia total de um fluido é calculada pela soma da sua energia interna e energia cinética,

(&7

[uf?

et:e—l-ek:ch—i— T (120)

1.5 Escoamento Supersdnico

Segundo o livro de Escoamentos Compressiveis, de Anderson [8], os regimes de escoamento
podem ser classificados como subsénicos, transénicos, supersénicos ou até hipersonicos, caracteri-
zados pela razao entre a velocidade do escoamento e a velocidade do som naquele meio, o niimero

de Mach, calculado como:

U U
My =—=——. (1.21)
oo YRT
O subscrito oo indica que os valores sao referentes ao escoamento nao perturbado, ou seja, ao
escoamento livre, sem contato com o corpo em estudo. Assim, Uy é a velocidade do escoamento
nao perturbado, a, ¢ a velocidade de propagagao do som no escoamento nao perturbado e vy é a

razao de calores especificos do meio.

Para ser considerado supersénico, como ilustrado a seguir, na Figura 1.2c, o ntmero de Mach
deve ser maior que a unidade, ou seja, My, > 1,0. Um limite usual para o valor de Mach para o

escoamento ser considerado hipersénico é a partir de 5.

Como indicado, um corpo que esté imerso em um escoamento cuja velocidade é igual ou maior
do que a velocidade do som naquele meio tera a presenga de ondas de choque capazes de modificar

drasticamente as caracteristicas fisicas do escoamento antes e depois delas.



Figura 1.2: Ilustracao dos diferentes regimes de escoamento
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1.6 O Cluster

Todas as simulagoes apresentadas neste projeto foram realizadas no cluster de computacao de
alto desempenho ou HPC, do inglés High Performance Computing, do Laboratoério de Aeroacustica

Computacional do Departamento de Engenharia Mecanica na Universidade de Brasilia.

O CNPq, através da chamada N° 22/2013 do Apoio ao Desenvolvimento Cientifico, Tecnologico
e de Inovacao no Setor Aeroespacial, forneceu o investimento externo que possibilitou a cotacao de
um cluster em margo de 2016, com 8 processadores KNL, totalizando 21,28 Tflops de desempenho
computacional, 128 GBytes de memoria integrada MCDRAM e 768 GBytes de memoria externa
SDRAM DDR4, disponivel para instalacao no final de janeiro de 2017.



Figura 1.3: Cluster AMADEA

T

_—

A alta capacidade computacional do cluster de HPC, denominado AMADEA, esté4 associada a
capacidade de processamento macicamente paralelo do processador KNL instalado em cada né de
calculo, j4 que cada processador possui 64 ntucleos de processamento, onde cada ntcleo possui 2
unidades vetoriais capazes de realizar 8 operagoes de ponto flutuante com precisao dupla, resultando
em 1024 operagoes simultaneas para cada ciclo de relégio. Como o cluster possui 8 nds de calculo,

o mesmo pode realizar 8192 operagoes de ponto flutuante com precisao dupla em paralelo.

E importante mencionar também que o cluster AMADEA é o primeiro cluster de HPC instalado
no Brasil onde todos os nés de céalculo estao baseados no processador Intel KNL, de ultima geracgao,
conectado com a memoéria externa SDRAM através do barramento DDR4, com largura de banda
de 100 GB/s. Desse modo, a arquitetura do cluster AMADEA é ideal para codigos altamente
otimizados como o VAT, Virtual Aeroacoustic Tunnel, onde mais de 98% da execucao é realizada

em forma macigamente paralela.

A otimizagdo do codigo VAT, em conjunto com a alta capacidade computacional do cluster
AMADEA, permite realizar simulacdes aeroactsticas com aproximadamente 5 - 10° volumes de
controle. Para visualizar essa enorme massa de resultados gerados pela execugao do codigo VAT
no cluster AMADEA, foi integrado ao cluster um né exclusivamente dedicado para a visualizagao

dos resultados gerados pelo codigo VAT e de outros codigos.

1.7 Objetivos

Dado que o regime supersoénico possui caracteristicas fundamentalmente distintas dos regimes a
baixo nimero de Reynolds, caracteristica dos artigos citados anteriormente, é esperado que modelos

totalmente diferentes sejam definidos para a geragao de propulsao em escoamentos supersénicos.



O objetivo deste projeto é iniciar uma investigagao preditiva da relagado entre paradmetros do
escoamento de aerof6lios com movimentacao de oscilagao vertical em regime supersénico e a res-
posta do escoamento expressa por meio dos coeficientes aerodindmicos, assim como a anéalise visual

das simulagoes.

Desse modo, a abordagem escolhida, que serd mais aprofundada ao decorrer do relatério, foi
a variagdo dos valores da frequéncia de oscilagao vertical, de 0 a 100 Hz em intervalos de 10
Hz, mantendo a velocidade do escoamento nao perturbado, o dngulo de ataque e a amplitude de
oscilagao constantes. Dois aerofélios distintos foram escolhidos, e a anélise dos resultados seré feita
com foco no comportamento do coeficiente de arrasto, avaliando se existe alguma reducao no seu

valor ou se apresenta valores negativos, apresentando propulsao.



Capitulo 2

Metodologia Numérica

Para a execucao desse trabalho, considerou-se um escoamento bidimensional nao viscoso no
interior de um tunel aeroactustico virtual, o cdédigo VAT, com base na publicacdo de Pimenta
[9]. Foi implementado o método dos volumes finitos para as equagoes de Euler bidimensionais.
Objetivou-se a implementagao das condigoes nas superficies dos aerofélios por meio da metodologia
de fronteira imersa moével com interpolacao de quarta ordem de precisao e a resolucao das equagoes
governantes através de uma discretizacao de volumes finitos com marcha temporal por meio do

Runge-Kutta de terceira ordem.

Por se tratar de um problema na area da aeroacustica, a grandeza das escalas estudadas é muito
maior do que a escala da camada limite. Desse modo, os efeitos da viscosidade, quando computados
em um escoamento a uma longa distancia da superficie do aerofélio, ndo possuem uma influéncia
tao significativa [10]. Por isso, os termos viscosos nao fazem parte desta metodologia, o que ainda
traz a vantagem da solugdo numérica mais simplificada das equagoes de Fuler sobre as equagoes
de Navier-Stokes.

2.1 Equagoes Governantes

Inicialmente, sao definidos os vetores bidimensionais de coordenadas espaciais, x, e de veloci-

<[] =[]

Para aplicacao do método dos volumes finitos para as equacoes de Euler bidimensionais, serao

dade, u:

utilizadas as equagoes ndo-lineares e ndo-permanentes, que, para um referencial ndo inercial, podem

ser escritas da forma:
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ap 0

ot + 2, (pu;) = 0, (2.2)
P P o,
e (pu;) + o, (pujuy) = oz, + fis (2.3)
0 0 0
e (pet) + G (perui) = " om (pui) + fius, (2.4)

onde as pseudo-forgas de campo f; sdo usadas para a aceleragdo do escoamento do estado inicial

até atingir a velocidade de referéncia estabelecida.

Para serem resolvidas numericamente, as equagoes de Euler sao escritas na forma nao-conservativa

e vetorial:

gU OE  OF _

E‘f‘afm‘l—afy—R, (2.5)

onde U é o vetor de varidveis conservativas, E e F sao vetores de variaveis de fluxo e R é o vetor

de pseudo-forgas no volume. Sendo as componentes dos vetores:

p ou pv 0
u=| ™| E=| PP | F= put R = Jo (2.6)
pU pUv pUv 4D fy
pet (pet +p) u (pet +p)v faut fyv
A equagao (2.5) é reescrita como:
ou
— + V- -II=R. 2.7
5 T (2.7)
em que o tensor IT é definido pelo produto tensorial
MN=ERi+F®]j (2.8)

Integrando a equagao (2.7) em um volume de controle V' e aplicando o teorema do divergente

sobre a equacao resultante, tem-se:

gt/deV:—/V(V-H)dV—I—/VRdV:—%g(l‘[-n)dS+/VRdV. (2.9)

Definindo as médias volumétricas dos vetores U e R no volume de controle V:

_ 1 — 1
= — = — 2.1
U V/VUdV, R V/VRdV, (2.10)
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e a equagao (2.9) é reescrita:

ou 1 —

2.2 Discretizagao

Avaliando a equagao (2.11) para um volume de controle finito e bidimensional, utilizando-se os
subindices i e j como referéncias & primeira e segunda coordenada, respectivamente, tem-se que
a variacao das propriedades médias do mesmo é dada pela soma dos fluxos através de suas faces,

esquerda e direita, como na equagao:

<%U> _ ! l/ (H-n)dS+/ (T - n) dS +
t ,J Vi:j Si+1/2 51—1/2

/ (H~n)d5+/ (IT- 1) dS
Siyi/2 Si—1/2

J J

+ R, j, (2.12)

onde S;i1/2, Si—1/2, Sjt1/2, € Sj_1/2 sao as faces que definem o volume de controle V; ;, sendo

Sit+1/2 a face comum entre esse volume e Vitq ;.
Fazendo V suficientemente pequeno, é possivel aproximar o tensor IT como constante nas
superficies de controle. Fazendo uma discretizacao de primeira ordem no tempo, com um passo

temporal At, obtém-se entdo:

AU, 1 —
AT (I 8)ipyyo + (-8);_ypp + (AL 8)j44 )5 + (IL-8) 5y o] + Riyj. (2.13)
2Y)

A fungao de fluxo liquido do tensor IT nas superficies do volume de controle V' durante o passo

temporal At é definida como:

At
Fij = W][(H S)ip1p H (IL-8); )0+ (L 8); 1y + (IL-8);_4 5] (2.14)

A fungao do efeito das pseudo-forcas no volume de controle V; ; durante o passo temporal At

¢ definida como:

Rii=At-R; . 2.15
5] 5]

Desse modo, a discretizagao no tempo e espago da equagao (2.13) é reescrita como:

Aﬁi’j = _-Fi,j + Di,j + Ri,j- (216)
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sendo D; ; a dissipacao artificial explicita. Tal dissipacao ¢ imposta com o intuito de estabilizar o

método numérico, ajustando o valor de F; ;, e serd detalhada na segao 2.7.

2.3 Marcha Temporal

Para uma alta resolugao temporal, usa-se o método de Runge-Kutta de terceira ordem, dado

pelos seguintes passos:

=1
i, :ﬁZ] (‘an] _DZJ _R?J) )
—2 33— 1_—1 1 1 1
ii=7 Ui+ 7 Uiy — 7 (Fiy = Dig —Riy),
—n-+1 1 —-—n 2 =2 2
Uy =3Ui;+3VUi;—3 (F2; = D —Ri;)

2.4 Fluxos

(2.17)

(2.18)

(2.19)

O calculo do fluxo liquido F; ; através de um volume de controle V; ; ja foi definido na equacao

(2.14). Sobre uma superficie S;; /5 ; o fluxo é dado por:

(
(IT- S)i+1/2 = E
(

4 1it1/2

Cada termo da equagao (2.20) é dado por:

(IL-8), = Pit+1/2 (qs)i-i,-l/Q )
(IT-8), = (Pu)i+1/2 (qs)i+1/2 + Dit1/2 (Sw)i+1/27
(IT-S); = (pv)i+1/2 (QS)1‘+1/2 + Pit1/2 (Sy)i+1/2 )

(IT- 3)4 = (Pet)¢+1/2 (QS)Z‘+1/2 + Dit1/2 (CIs)i+1/2 )

definindo o fluxo volumétrico como:

(QS)i+1/2 =Ujtr1/2- Si+1/2 = Uj41/2 (Sx)i+1/2 + Vit1/2 (Sy)i+1/2 .

13
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(2.21)
(2.22)
(2.23)

(2.24)

(2.25)



2.5 Meédia de Favre

Para calcular os valores dos fluxos (IT-S), é preciso aproximar os valores das variaveis primitivas
naquela superficie no volume de controle a partir dos valores das variaveis de fluxo no volume de

controle.

Retomando o vetor de varidveis de fluxo médias:

P
U, = T (2.26)
pU
pet i
aplica-se a média de Favre, uma média volumétrica ponderada pela massa especifica, para obter

os valores das varidveis primitivas abaixo:

L a= g e Y (2.27)
p

!
~IE

!
SIE

A pressao e temperatura médias, calculadas pela equacgao de estado, séo:

- -~ M2, p
p=(-pe T=1"xtP (2.28)

D

2.6 Interpolacao

O método formal explicito de quarta ordem desenvolvido por [9] é aplicado para a interpolagao

das propriedades médias, tanto primitivas quanto conservativas, em cada face.

Aplicando nas propriedades primitivas:

9 _ - 1 -

Uitl/2 = 1¢ (Wij + Wig1,5) — 6 (Ui1,j + Uit2;) + O(Az?), (2.29)
9 1 N .

vis1/2 = 75 (Wi + Vivig) = 7 Oi-15 + Vivz) + O(Az7), (2.30)
9o 1 N .

Pi+1/2 = 1¢ (Dij + Div15) — 16 (Pi-1,5 + Pira,j) + O(Az”). (2.31)

Aplicando nas propriedades conservativas:
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9 _ 1, _
Pit1/2 = 16 (pz‘,j + pi+1,j) 16 (pz‘—l,j + pi+2,j) +0(Azh), (2.32)
9 . 1, __ 4
(p);1/0 = 16 (P j + P41 5) — 16 (PU;—1j + PUs40,5) + O(Az?), (2.33)
9 _ 1, _ 4
(Pv)i+1/2 = 16 (Pvi,j + PUz'+1,j) ~ 16 (pvi—l,j + Pvz‘+2,j) + O(Az"), (2.34)
9 . 1, __ 4
(pet)is1yo = I (peti,j + Peti+1,j) 16 (peti—l,j + peti+2,j) + O(Az™). (2.35)

2.7 Dissipacao Artificial

A funcao de fluxo liquido F; ; exige um operador dissipagao numérica. Este dissipador ¢ definido

pela soma dos operadores de dissipagao artificial que atuam em cada face do volume.

Dij = (diy1j2 — di—12) + (djgay2 — dj1)2) - (2.36)

Para a superficie S; ;5 ;, 0 operador d; ;5 ; € dado por:

2) v 8 e — S —
diy1/2 = €Z(~+)1/2 Uit — Uiy — 6§+)1/2 [Uiy2; — 3Uis1; + 30,5 — Uiy 4], (2.37)

cujos coeficientes de segunda e quarta ordem sao, respectivamente:

65_231/2 = max (\Ijrot)i+1/2 , (\I'div)i+1/2 s (‘ijrs)z‘_i_l/g y (\deen)z‘+1/2 > (2~38)
@ _ 4 (2)
€417 = Max [O, (K( ) — €i+1/2)} . (2.39)

Para o calculo dos coeficientes, sensores com base no rotacional, divergente, pressao e massa

especifica sao obtidos, respectivamente, através das relagoes:

(rot)i 12 = o) [V % lig1 o, (2.40)
(Vaiv)isr o = KG) - [V - Aligro, (2.41)
(Wprs)y1/2 = Kfﬁg | VDlit1/2, (2.42)
(Vden)is1/2 = Kih + [VBlir1ya- (2.43)

Tais sensores possuem o propoésito de melhorar a estabilidade do c6digo, e ambos os sensores e
KW,

os coeficientes sao ajustados por meio das constantes de calibracao Kf,zg, Ko(li)n Kﬁl, Kéizl e
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2.8 Calculo das Derivadas

Para calcular as derivadas espaciais, usa-se o teorema do divergente. O volume de integragao

Vp nao é necessariamente igual ao volume de controle V', dependendo da precisao das derivadas.

Aplicando o teorema ao gradiente de velocidade:

/V (Vu)dV, = 7{ u ds,. (2.44)

P SP

Avaliando a integral anterior no volume de controle bidimensional:

/v,, Kgg t <gz> j} vy = ]{9 [(u dspe) i+ (u dspy) J] - (2.45)

P

Reescrevendo de maneira mais reduzida para todas as diregoes:

/V (g;) dv,, _/S U dsps, . (2.46)

P

Calculando a média volumétrica da integral no volume de controle:

ou) 1 ou
<axi> =4 /V <8x> av,, (2.47)

Combinando as duas equacoes anteriores:

ou 1
= — 5 2.4
(8) Vp/spuds% (2.48)

Definindo a funcao de fluxo liquido da componente u da velocidade através da componente 4

do vetor de superficie:

f(u),, = /S w ds . (2.49)

Assim, substituindo a equagao (2.49) na equagao (2.47), tem-se:

YT AN
<8§> = 1};}‘ . [/ (u)zz]” (2.50)
v/ g %,J

Para manter a mesma ordem que o fluxo, o nimero de nés que participa da derivada, o esténcil,

também deve ser 4. Definindo a fun¢do de fluxo liquido no ponto 4, 7 por meio das equagoes (2.49)

e (2.50) na dire¢ao x e na direcado y:
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Lf (u)z]i,j =f (u)z]i+1/27j +[f (u)x]i+1/2,j71 +[f (u)gj]i—l/Zhj +[f (u)x]ifl/Q,jfl ’ (2.51)

{f (u)y} i {f (u)yL,jJ,-l/Q * {f (u)y} i—1,j+1/2 + [f (u)y]z‘,j—l/Q + [f (u)yL—Lj—l/Q' (2:52)

Os termos nas equacoes anteriores podem ser calculados pela média aritmética dos valores nas

superficies:

Lf (u)x]@'+1/2,j = Uit1/2,5 (i Sx>i+1/2,j ) (2.53)

Py, =G (2:54)

onde a média aritmética dos valores nas superficies é obtida pela média aritmética dos volumes

que possuem uma face em comum,

1 ~
Uit1/2j = 5 (Wi + Wiy1,5) - (2.55)

Assim, com os valores da derivada calculados no ponto 4, j, podem-se calcular os valores das

derivadas nas faces de acordo com a equagao (2.50), também por meio de média aritmética:

<3“> _1 <‘9“> +<3“> , (2.56)
0x )10y 4 |\0x) 4y 9z /11

sendo que os indices do item ao lado esquerdo da equacao se referem a faces e os indices dos itens

ao lado direito da equacdo se referem a vértices.

Tais derivadas calculadas nas superficies dos volumes de controle possuem como objetivo a
aplicagao do modelo de dissipagao artificial para estabilizagao do c6digo. Sua precisdo no espago

é de quarta ordem e a precisao temporal é de terceira ordem.

2.9 Fronteira Imersa

A fronteira imersa é um método usado para implementar as condi¢bes de contorno de um
problema diretamente nos volumes de fronteira, que sao volumes de controle que contém dois ou

mais nés da malha.

Esse método foi desenvolvido para lidar com geometrias complexas demais para uma malha
cartesiana, mas, ao mesmo tempo, possibilitava que o escoamento fosse desenvolvido nesse tipo de

malha.

Os valores médios das varidveis conservativas em todos os volumes de controle sao dados por:
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_ U u

U, =" = P (2.57)
pU pU
pet | pee ]y,

Para impor a condi¢ao de deslizamento dos volumes de controle nas equagoes de Euler, decompoe-

se a velocidade do fluido na superficie em componentes normal e tangencial:

u = ﬁn + ﬁt = ﬁnn + ﬂtt (258)

Impondo também a condi¢ao de impenetrabilidade nos volumes de controle da fronteira, dife-
renciados com o sobrescrito b, o que significa que a componente normal da velocidade do fluido

deve ser igual & componente normal da velocidade do corpo em movimento:

Uy =ul, e s #0. (2.59)

No caso de um corpo estéatico, sua velocidade, indicada com o sobrescrito B, deve ser nula:

Upy = 0. (2.60)

Para as equagoes de Euler, a condicao de nao difusdo de momento na dire¢ao normal é dada

por:

ou

— =0, 2.61
5. =~ 0 (2.61)

Considerando a equagao da quantidade de movimento na dire¢do normal:

o _ - o ,_ . - o _ . - op

hdl o)+ —— ) + — W) = ———o , 2.62
at(p“Haxn(p““Haxt(p“ u) O, (2.62)
Expandindo os termos da equagao anterior:
8/) Ooup, . 9 Op oy . . 0p . 0Ou, _ ouy op
n 2p n n a_ = n) 8 — & - 2.
gy TP 5 1 (Un) 8xn+( pu )aanr(u u) axt+(p“t) oz, +(pu )axt or. (2.63)

Aplicando a condi¢do de impenetrabilidade na direcdo normal:
_ 2 8p _ ) Ou b b op . 8u ouy Gp
—+p—= 2pu — — = . (2.64
g gt () o g (2P )a + (o) o TP B, +(pu >8xt "o, (204

No caso de um corpo sélido estético, ug =0, e a equagao (2.64) torna-se:
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Ip

— =0. 2.65

O, (2.65)
Caso contrario, para um corpo em movimento,

Uny 7 0, (2.66)

identificada por um observador em um sistema inercial estacionério. Porém, a pressao estatica
independe da velocidade do sistema inercial de um observador, e se o observador se mover com a

mesma velocidade do corpo, isso resulta na equagao (2.60).

Entao, para ambos os casos,

5
P _o. (2.67)
Oxy,
Para corpos estaticos ou em movimento com superficies adiabaticas, essa condi¢do é represen-
tada por:
oT
— =0. (2.68)
oz,

Considerando a equagao do gas ideal na dire¢ao normal:

op 0 [~ T ~ 9p
P _ 9 (5RT) = RpZ + RT 2L 2.
0z, Oxy, (pR ) Rp(?xn +R 0z, (2.69)
e aplicando a equagao (2.68), tem-se:
dp
— =0. 2.70
o, (2.70)

Sendo a variavel de fluxo da energia interna especifica dada por:

~ 1
€= L (2.71)
v(y = 1) MZT
para a condigdo de superficie adiabética,
oe
—=0. 2.72
o, (2.72)

Retornando ao vetor unitario normal & superficie da fronteira, n, que sempre estda apontado

para fora da geometria, suas coordenadas cartesianas no plano bidimensional sao:

n = ngi+ nyj. (2.73)
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Desse modo, as derivadas das variaveis de fluxo u, p e €, respectivamente, avaliadas na diregao

normal sao dadas por:

ou _ ou  dudw

o1, on  dzom

o _0p_0opon

or, On Oxrdn
oF _ ok _ oo
dr, On Oxron

guoy o ou

@%—nma—x—i—nya s
%9y _ . Op_ 0p
yon  Cor | Yoy

ooy _ e o
dyon oz Yoy

(2.74)

(2.75)

(2.76)

Como comentado anteriormente, mais de um n6é da malha da superficie pode estar presente
dentro de um volume de controle. Nessa situacao, a normal utilizada para esse volume de controle

é a média entre as normais relativas a cada ponto.

As derivadas das variaveis de fluxo 1, p e € na diregdo normal dos volumes de fronteira sao,
portanto:

o\’ (aa)b

0=ng | =— +ny | — , 2.77
(837)” "\ oy i (270
)., (5,

0=n; | =— +n, | — , 2.78
(&U N9/ 279

oe\° oe\°

Para n, > 0, a derivada da densidade média nos volumes de fronteira pode ser calculada com

quarta ordem de precisao, usando diferencas finitas com uma abordagem & frente do volume em
questao:

ap\° 1 b _ _ _ _ 4

Determinando o operador diferenca, ainda para n, > 0:

R _ _ _
Dfp= 2% (48p;41, — 36D;40,5 + 16D;43; — 3Piqaj) » (2.81)
L1, _ _ _
Dip =5 (4875 41 — 36P; j12 + 167; 15 — 3P; 1) - (2.82)
1, _ _ _
D;p= 25 (48pz'—1,j —36p; o +16p; 3 ; — 3Pz’—4,j) ) (2.83)
1 _ _ _ _
D;p= 2% (4875 51 — 36p; j_o + 167, j_3 — 3p; j_4) - (2.84)
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Os operadores D;r e D;.r sao utilizados para valores positivos de n, e n,, assim como os

operadores D, e Dj_ sao utilizados para valores negativos de n, e n,.

Com isso, reescrevendo a equagao (2.80):

6ﬁ b 25 —_b +— 4
% N = m [—pm' + Di p+ O(Am) . (2.85)
Z7]

Caso n = i, consequentemente, n, =1 e n, = 0, da equacao (2.78):

0= (gﬁ)b (2.86)

/l"j
Aplicando o resultado anterior na equagao (2.85):
P = Dip+ O(Ax). (2.87)

Do mesmo modo, caso n = j, consequentemente n, = 0 e n, = 1, da equacao (2.85):

Py =Dip+0(Ay)*. (2.88)

Assim, para um caso em que n = ngi + n,j, a densidade média ¢ calculada nos volumes de

fronteira por média ponderada pela magnitude das componentes do vetor normal:

_b» _ |nz|Dip+|ny|Djp

L 2.89
ST T Iy (259
Da mesma forma, para as médias de energia interna e velocidade:
gi?j _ [na| Di€ + |”y|ng, (2.90)
| + [ny|
~ D;u D;u
| + [ny|

Sendo conhecidas todas as componentes da velocidade normal u,, para todos os volumes de

controle de fronteira, suas componentes cartesianas podem ser dadas por:

~\ b ~ . ~ o b
(un)zJ = (u’ﬂxl + uny‘])l,j ) (292)
e sendo
~ ~\ b ~ \ b ~\ b
ui?j = (u),; = (an);; + (W), (2.93)

as componentes tangenciais cartesianas da velocidade sao dadas por:
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(i) = @ = n,)Y (), = (0= Tin, ), - (2.94)

Reescrevendo a equagao (2.57) com os resultados obtidos para os volumes de fronteira:

P

_ p (g, + U,

Ul = P (i, -, ) : (2.95)
P (uty + u”y)

_ [~ ~ ~ ~ ~ 2
p {e+% {(utm +in,)” + (U, + Tin,) } } y

2.9.1 Oscilagao Vertical

Como o VAT originalmente possuia o objetivo de simular geometrias com movimento vertical,
como as pas de um rotor-estator, algumas modificagOes seriam necessarias para a implementagao

de uma oscilagao vertical.

Foram adicionadas duas novas varidveis de entrada, a amplitude e a frequéncia de oscilacao,
valores que seriam definidos pelo usuéario antes da execugdo. Essas variaveis foram inicializadas no

c6digo, suas precisoes definidas e ambas foram incluidas nas instrugoes de paralelismo dos calculos.

As linhas descrevendo o movimento dos pontos da geometria foram modificadas, primeiramente

definindo a posicao vertical em funcao do tempo:

y(t) = A sen(27w ft), (2.96)

sendo A a amplitude de oscilagdo, em metros, e f a frequéncia de oscilacdo, em Hz. A amplitude

é definida como o deslocamento maximo do ponto médio do ciclo, no caso, y(t) = 0.

Derivando a equacao anterior, obtém-se a velocidade vertical em funcao do tempo:

v(t) = 2w f A cos(2m ft). (2.97)

Ambas as equagoes foram adimensionalizadas a partir dos seguintes valores:

- < = = = AY = — 2.98

Yy L? L/Uref ) v Uref ) f Uref ) L ) ( )
y*(t) = A" sen(2mw f*t"), (2.99)

v*(t) = 2m f*A*L cos(2m f*t*), (2.100)

sendo L um valor adimensional que representa o comprimento caracteristico do problema.
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2.10 Distribuicao do Coeficiente de Pressao

Dois novos moédulos foram adicionados ao codigo VAT, um responsavel por calcular a distri-
buicao do coeficiente de pressdo em funcao da posicao na corda do aerofélio e outro que calcula os
coeficientes de sustentagao, arrasto e momento como fungoes do tempo, que seré apresentado na
Segao 2.11. Ambos podem ter suas frequéncias de registro de resultados definidas pelo nimero de

iteragoes escolhido pelo usuario.

Do vetor de variaveis conservativas para volumes de fronteira, equagao (2.95), segundo os
procedimentos descritos nas equagoes (2.27), as médias de Favre, sdo definidos os valores das
variaveis primitivas médias u, v e é;.

Sendo a energia cinética especifica média:

(2.101)

e a energia interna especifica média:

& =& - é, (2.102)

o valor da pressao média adimensional calculada em um volume de controle de fronteira é:

pr=(-1pe. (2.103)

Convertendo essa pressao para o seu valor dimensional, utiliza-se a velocidade de referéncia do

problema, que é a velocidade do som:

P=D0 "poo Uley- (2.104)

Assim, é definida a pressao dindmica g [11]:

1
o = ipooUgo. (2.105)
e o coeficiente de pressao é denotado por:
¢, = P Px) (2.106)
qoo

2.11 Coeficientes Aerodinamicos

Seguindo a convengao de sinais e defini¢des apresentadas em [11], é preciso primeiramente

definir as forcas e momentos aerodindmicos que atuam sobre a superficie do corpo em estudo.
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As forcas e os momentos aerodinamicos possuem duas fontes: as distribuicbes de pressdo e
tensao de cisalhamento sobre a superficie do corpo. Entretanto, neste trabalho, a tensao de cisa-

lhamento nao sera incluida nos calculos.

Conforme a Figura 2.1, a seguir, é definindo o vetor R como a forga aerodindmica resultante,

e seu valor pode ser calculado de duas maneiras:

R = (L? + D»)'2, (2.107)

ou

R = (N?+ A%)'/2, (2.108)

Figura 2.1: Ilustracao da forga aerodindmica resultante e suas componentes

Fonte: [11]

Na Figura 2.1, a velocidade do escoamento nao perturbado Uy, é representada por V... Desse
modo, a sustentagao L, do inglés lift, é definida como a componente de R perpendicular a Uy,

assim como o arrasto D, do inglés drag, é definido como a componente de R paralela & Uy.

Sendo a corda ¢ definida como a distancia do bordo de ataque ao bordo de fuga do corpo, a
forca resultante também pode ser decomposta em termos das componentes normal e axial & corda,

N e A, respectivamente.

Adicionalmente, o 4ngulo de ataque, «, é o angulo criado entre a linha da corda e a direcao da
velocidade Uy, entre L e N ou entre D e A. Com isso, pode-se determinar uma relagdo geométrica

entre as componentes de R:

L = N cos(a) — A sen(a), (2.109)

D = N sen(a) + A cos(a). (2.110)

Entretanto, devido & movimentagao vertical, o angulo de ataque passa a ser uma fungao do

tempo.
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Considerando as Figuras 2.2 e 2.3, a velocidade efetivamente percebida pelo aerofélio, como
um referencial inercial, passa a ser uma velocidade composta por Uy e a velocidade de oscilagao

vertical v(t), definida na equagao (2.97), na diregdo oposta.

Figura 2.2: Aerofélio com oscilacao vertical e dngulo de ataque

Figura 2.3: Definicao do angulo de ataque efetivo

—o(t) —v(t) + Uss sen(a)
U.. —
a aefy(t)
X )

Uso cos(a

Desse modo, o dngulo de ataque efetivo, como uma fung¢ao do tempo, passa a ser definido como:

—v(t) + Ux sen(a)
Us cos(a)

acff(t) = arctan (2.111)
Para determinar os valores de IV e A, deve ser realizada uma integracao das distribuicoes de
pressao e tensao de cisalhamento sobre a superficie do corpo, como ilustrado na Figura 2.4. Nesse

caso, serd demonstrada apenas a integracao da distribuicao de pressao, pois os termos viscosos nao
sao incluidos neste método.

Considerando um corpo bidimensional cuja corda seja alinhada paralelamente com a coorde-
nada horizontal x de um plano cartesiano, podem ser definidas duas superficies de integragao
de profundidade unitéaria, a superior, referenciada pelo subindice u e a inferior, referenciada pelo
subindice I, do inglés upper e lower, respectivamente.

Em um dado ponto, a pressao normal a superficie apresenta um angulo 6 em relagao ao eixo
1y, positivo no sentido horario.
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Figura 2.4: Integracao das distribuigoes de pressao e tensao de cisalhamento

Leading edge (LE)

Trailing edge (TE)
Ve

Fonte: [11]

Utilizando o simbolo ’ para evidenciar o comprimento unitario nos célculos, as forgas normais

e axiais atuando sobre a superficie superior e inferior devido a distribuicao de pressao sao:

dN], = —p, cos(0) ds,, (2.112)
dA!, = —p, sen(0) dsy, (2.113)
dN] = p; cos(0) ds, (2.114)
dA] = p; sen(0) ds;. (2.115)

Integrando as equagoes (2.112) a (2.115) do bordo de ataque (LE) ao bordo de fuga (TE), do

inglés leading edge e trailing edge, respectivamente:

TE TE
N = —/ Py cos(0) dsy, +/ pr cos(0) dsy, (2.116)
LE LE
TE TE
Al = —/ Dy sen(d) ds, +/ p sen(0) ds;. (2.117)
LE LE

Com isso, as equagoes (2.116) e (2.117) podem ser substituidas nas equagoes (2.109) e (2.110)

para o calculo de L' e D'.

Considerando o bordo de ataque como ponto de referéncia para o calculo do momento aero-
dindmico, que é positivo no sentido horario, os momentos atuando sobre a superficie superior e

inferior devido & distribui¢ao de pressao sao:
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dM,, = py cos(0) x dsy, — py sen(0) y dsy, (2.118)

dM] = —p; cos(0) x ds; + p; sen(8) y ds;. (2.119)

Integrando as equagdes (2.118) a (2.119) do bordo de ataque (LE) ao bordo de fuga (TE):

TE
Mg = / [pu cos(0) x — p, sen(0) y| ds,
LE
TE
+ / [—p1 cos(0) x + p; sen(0) y] ds;. (2.120)
LE

O centro de pressao é o ponto imaginario no corpo do aerof6lio no qual as componentes da
forca resultante podem ser posicionadas para o equilibrio entre as forgas e o momento de bordo de

ataque.
Figura 2.5: Centro de pressao de um aerofolio
) N

Mg

-—*—A

L‘ xcp"‘{

Fonte: [11]

A distancia do bordo de ataque ao centro de pressao é dada por:

/
cp — N/ .

(2.121)

Assim, o momento no corpo ainda pode ser calculado em referéncia ao centro de pressao.
Assumindo valores de « pequenos, tem-se sen(a) =~ 0 e cos(a) ~ 1. Reescrevendo a equagao
(2.121), tem-se:

Ml
Tep = —#, (2.122)

equagdo que nem sempre é conveniente, pois, ao reduzir bastante o valor de L', o valor de z, pode

tender ao infinito.

Introduzindo o conceito do quarto de corda, ou seja, x = ¢/4, o momento nesse ponto é

calculado como:
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C

C
ba= g VM = (5

: + xcp) L. (2.123)

Figura 2.6: Representagoes equivalentes em um aerofélio

1
E::}_E——

Resultant force 4 Resultant force at

at leading edge center of pressure
Resultant force at P

quarter-chord point

Fonte: [11]

Retomando o conceito de pressao dinAmica da equagao (2.105), os coeficientes bidimensionais

de sustentacao, arrasto e momento sao dados por:

/
— (2.124)
oo C
/
=2 (2.125)
oo C
M/
Cm = L (2.126)
oo

Os coeficientes de momento apresentados como resultados no Capitulo 3 sdo calculados com o

valor de momento obtido segundo a equagao (2.123), em um quarto de corda.
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Capitulo 3

Resultados

As equagoes descritas no Capitulo 2 foram adaptadas em um codigo em Fortran, compilados
e executados pelo Intel® Parallel Studio XE. Outros alunos e também professores do Laboratorio
de Aeroacustica Computacional da Universidade de Brasilia contribuiram com a criacao, teste e

adaptacao desse codigo.

Para garantir uma alta performance, ao longo do c6digo estao presentes linhas de comando
para a execucao dos calculos em paralelo pelos processadores. A grande vantagem desse método é
o melhor aproveitamento das limitagoes fisicas da arquitetura computacional, otimizando o tempo

de execucao de calculos longos e complexos.

3.1 Validagao

O método escolhido para a validagao dos célculos dos coeficientes descritos nas Segoes 2.10 e
2.11 foi a comparacao dos resultados da simulagdo com valores tedricos do aerofélio de Busemann,

também chamado de dupla-cunha ou diamante.

Figura 3.1: Geometria do aerof6lio de Busemann

0.3 1

y (m)

0.1 1

0.3+ i

x (m)
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No aerofélio de Busemann simétrico e com angulo de ataque igual a zero, o escoamento superso-
nico é comprimido e defletido a um angulo €, Figura 3.2, através de um choque obliquo localizado
no bordo de ataque. Na metade do comprimento da corda, hi uma expansao no escoamento, que
é defletido a um &angulo 2¢ devido a um leque de expansao. Por fim, o escoamento é comprimido
novamente e defletido a um angulo € através de outro choque obliquo localizado no bordo de fuga.

Desse modo, o escoamento apds o aerofolio é paralelo ao escoamento nao perturbado [8].

Figura 3.2: Escoamento sobre o aerofélio de Busemann

Fonte: [8]

Sendo o angulo de ataque igual a zero, a tnica forga aerodindmica atuante sobre o aerofélio
é o arrasto, pois as distribui¢oes de pressao na superficie superior e inferior sao simétricas, e a

sustentacao se torna nula.

Para os segmentos a e ¢, a pressao teodrica é calculada usando a teoria dos choques obliquos.
J& para os segmentos b e d, é usada a teoria das ondas de expansdao Prandtl-Meyer. Os valores

teodricos foram calculados através de rotinas desenvolvidas simultaneamente em [12].

Foram realizadas trés simulagoes com as condi¢oes mostradas na Tabela 3.1, para M = 2,
com variages na resolugdo da malha. Assim, os resultados para malhas com 1024, 2048 e 3072

elementos por unidade de comprimento, n,,;:, estao presentes nas Figuras 3.3 e 3.4, a seguir.
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Tabela 3.1: Principais variaveis de entrada utilizadas na validagao

Simbolo Valor Descricao
€ 4,5 Meio-angulo da cunha, em graus
Ly 3 Numero de unidades de comprimento da malha regular na diregdo x
L, 2 Niamero de unidades de comprimento da malha regular na direcao y
Nunit Diversos Resolugao em volumes de controle em um comprimento caracteristico
Nestretch 512 Nuimero de volumes alongados em cada dire¢ao
Sstreteh 1,05 Fator de crescimento do tamanho do volume com relagao ao volume anterior
o 0 Angulo de ataque, em graus
Uso 694,377418987686 Velocidade do escoamento nao perturbado, em m/s
Poo 101325 Pressao do escoamento nao perturbado, em Pa
Too 300 Temperatura do escoamento nao perturbado, em K
Ures 347,188709493843 Velocidade de referéncia, em m/s
L 1 Comprimento caracteristico, em m, utilizado na adimensionalizac¢io
At Diversos Valor fisico, em s, de cada passo do Runge-Kutta
Kﬁ?} 5,0E-04 Constante de dissipagdo numérica relacionada ao divergente
ng 5,0E-04 Constante de dissipa¢ao numérica relacionada ao rotacional
Kﬁl 5,0E-03 Constante de dissipagdo numérica relacionada ao gradiente de pressao
Kf;?1 5,0E-03 Constante de dissipagdo numérica relacionada ao gradiente de massa especifica
K@ 5,0E-02 Constante de dissipagdo numérica de quarta ordem

Figura 3.3: Simulacao do aerofélio de Busemann estético a M =2 - ¢,
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Figura 3.4: Coeficientes para o aerof6lio de Busemann a M = 2
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Analisando a Figura 3.4a, a evolugdo mais perceptivel é a inclinagdo do salto entre os dois
patamares de coeficiente de pressao, que se torna mais vertical com maiores niimeros de elementos.
As distribuicoes no intradorso e extradorso sdo bem similares, como esperado em um aerof6lio com
angulo de ataque nulo, se interpolando por todo o comprimento do aerofélio, exceto nos bordos
de fuga e de ataque, regides que devem ser desconsideradas nesta anélise. As divergéncias nas
extremidades sdo causadas pelas mudancas bruscas na geometria do aerofélio, que sao aproximadas

para elementos de dimensoes finitas para a simulagao.

Os resultados tedricos para os coeficientes de pressao, os valores gerados com as simulagoes e

0s erros percentuais entre eles sao:
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Tabela 3.2: Comparacao entre os valores de ¢, - Extradorso esquerdo

Nunit | Cp tedrico ¢p calculado Erro %

1024 0,07626108884191960 | -0,016074793
2048 | 0,076248832 | 0,07625429400724080 | -0,007163398
3072 0,07625288629775210 | -0,005317193

Tabela 3.3: Comparacao entre os valores de ¢, - Extradorso direito

Nynit cp tedrico ¢p calculado Erro %

1024 -0,06526496325864320 | -0,041954734
2048 | -0,065237593 | -0,06524426463853760 | -0,010226678
3072 -0,06524094671363870 | -0,005140769

Tabela 3.4: Comparagao entre os valores de ¢, - Intradorso esquerdo

3072

Nunit | Cp tedrico ¢p calculado Erro %
1024 0,07647773951208780 | -0,300211172
2048 | 0,076248832 | 0,07626105362819640 | -0,016028610

0,07625346165147710

-0,006071767

Tabela 3.5: Comparagao entre os valores de ¢, - Intradorso direito

Nunit ¢p teorico ¢p calculado Erro %

1024 -0,06517905983734170 | 0,089723057
2048 | -0,065237593 | -0,06520127895325200 | 0,055664296
3072 -0,06521170023813240 | 0,039689941

Das Tabelas 3.2 a 3.5, percebe-se que todos os erros percentuais estao entre 0,1 e -0,3%, con-
sistentemente diminuindo com o aumento do ntimero de elementos na malha. Esse é um resultado
bastante satisfatorio, confirmando que a implementacao do calculo do coeficiente descrito na Segao

2.10 possui uma 6tima aproximacao dos resultados teéricos, e foi assim validada.

Ja na Figura 3.4b, observa-se que a convergéncia dos resultados para os coeficientes aerodina-
micos ocorre mais rapido com o aumento do ntimero de elementos nas malhas das simulagoes. Isso
demonstra que a implementagao dos calculos aparenta que foi feita corretamente e que o codigo
é estavel. Também nesses gréaficos, enquanto o coeficiente de arrasto calculado é da ordem de
8 x 1073, os coeficientes de sustentacdo e de momento sao da ordem de 1 x 1074, com tendéncia a

se aproximarem do zero.

O resultado tedrico para o coeficiente de arrasto, os valores gerados com as simulagoes e os

erros percentuais entre eles sao:
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Tabela 3.6: Comparacao entre os valores de cq4

Nunit cq teobrico ¢q calculado Erro %

1024 0,00849404094230384 | 1,82482144
2048 | 0,00865192308981566 | 0,00853536651008809 | 1,347175403
3072 0,00855969604321041 | 1,065971642

Da Tabela 3.6, percebe-se que todos os erros percentuais estao entre 1 e 2%. Esse também é um

resultado bem satisfatério, confirmando que a implementacao do célculo dos coeficientes descrito

na Se¢ao 2.11 possui uma boa aproximagao dos resultados teoricos, e foi assim validada.

3.2 Implementagao

3.2.1 Variaveis de Entrada

Para cada execucao do VAT, existe uma lista de variaveis de entrada que deve ser definida,

em funcao dos pardmetros do escoamento e de execucao. Tal lista inclui varidveis cineméticas

como a velocidade do escoamento nao perturbado e a velocidade de propagacao do som, variaveis

termodinamicas como pressao e temperatura, e valores que guiam a execugao, como o namero de

iteragoes que serao utilizadas para acelerar o escoamento até a velocidade de referéncia.

Nas simulagoes dos aerof6lios com oscilagao vertical, as seguintes varidveis foram utilizadas.

Tabela 3.7: Principais variaveis de entrada utilizadas nas simulagoes

Simbolo | Valor Descrigao
A 0,5 Amplitude de oscilagdo dimensional, em metros
f Diversos Frequéncia de oscilagdo dimensional, em Hz
L, 6 Ntimero de unidades de comprimento da malha regular na diregao x
L, 4 Nimero de unidades de comprimento da malha regular na diregao y
Nunit 1024 Resolugao em volumes de controle em um comprimento caracteristico
Nestretch 512 Nimero de volumes alongados em cada diregao
[streteh 1,05 Fator de crescimento do tamanho do volume com relagao ao volume anterior
«a 0 Angulo de ataque, em graus
Ux 415,56 Velocidade do escoamento néo perturbado, em m/s
Poo 101325 Pressao do escoamento nao perturbado, em Pa
Teo 298 Temperatura do escoamento nao perturbado, em K
Ures 346,3 Velocidade de referéncia, variavel para adimensionalizagao das equagdes governantes, em m/s
L 1 Comprimento caracteristico, em m, utilizado na adimensionalizacao
At Diversos Valor fisico, em s, de cada passo do Runge-Kutta
K;?z); Diversos Constante de dissipa¢ao numérica relacionada ao divergente
Kf,zg Diversos Constante de dissipa¢ao numérica relacionada ao rotacional
K,(,z)g Diversos Constante de dissipagdo numérica relacionada ao gradiente de pressao
<(li2z Diversos Constante de dissipagdo numérica relacionada ao gradiente de massa especifica
K@ Diversos Constante de dissipagdo numérica de quarta ordem
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3.2.2 Geometria

Assim como as variaveis de entrada, cada geometria é introduzida como um conjunto de dados.
O VAT reconhece geometrias definidas por coordenadas no plano cartesiano de pontos da superficie

igualmente espacgados, acompanhados de informacgoes sobre os vetores normais em cada ponto.

Para este projeto, foram usadas duas geometrias de aerofélios: o NACA 0012, um aerofolio
simétrico comum para validagao do cédigo através de comparagao com outros trabalhos experi-

mentais, Figura 3.5, e 0 OAT15A, um aerofélio transoénico assimétrico supercritico, Figura 3.6.
Figura 3.5: Aerof6lio NACA 0012

(b) Detalhe do bordo de fuga
(a) Geometria
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Um aerofdlio supercritico é um aerofélio desenvolvido para apresentar alta eficiéncia de voo,
reduzindo o consumo de combustivel. Sua geometria apresenta um extradorso mais plano e um
intradorso mais curvo, em comparacao com aerofélios convencionais. Em velocidades transonicas,
0,8 < M < 1,2, essa caracteristica atrasa a formacgao da onda de choque supersénica, permitindo

um voo mais rapido e com menos arrasto [13].

Como pode ser observado nas Figuras 3.5b e 3.6b, os bordos de fuga dos aerof6lios possuem uma
espessura finita, pequena em relagdo ao comprimento da corda, determinada por diversos pontos e
suas respectivas normais. Em comparagdo com um bordo de fuga infinitesimal, a espessura finita
é uma caracteristica desejavel para a geometria do corpo, pois evita um gradiente de propriedades

muito intenso nessa regiao durante a resolucao do método numérico.

3.2.3 O Numero de CFL

Mais um ajuste feito para a implementacao da oscilagao vertical foi no calculo do passo temporal
a ser usado no método numérico. Tal passo é calculado de acordo com a condi¢do de Courant-

Friedrichs-Lewy, abreviada por CFL.

Segundo [14], uma solugao é estéavel se o erro numérico introduzido apés um certo namero de
célculos devido ao arredondamento dos valores pelo computador se manter ao menos constante ou

diminuir. Caso contrario, a solugao é instavel e deve ser corrigida.

Assim, para manter sua estabilidade, o dominio computacional deve incluir todo dominio ana-

litico. Para isso, analisando a velocidade:

At
CFL=a—<1 3.1
A.%' — Y ( )
isto é, a velocidade do dominio computacional, %, deve sempre ser igual ou menor do que a

velocidade do dominio analitico, a.

Para o VAT, o valor de Az é definido de acordo com as caracteristicas da malha. Desse modo,
o passo temporal pode ser isolado e definido a partir de um valor para um nimero de CFL que

obedeca & condicao na equagao anterior. Aplicando as variaveis utilizadas no programa, tem-se:

L-CFL
At = . 3.2
numt(Uoo + Uref) ( )

Porém, quando a oscilagao vertical é introduzida, o calculo do passo temporal pode ser modi-
ficado devido ao efeito da velocidade vertical na superficie da geometria, gerando uma velocidade

resultante combinada maior do que a velocidade considerada anteriormente.
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Figura 3.7: Velocidade resultante devido & oscilagao vertical
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Assim, uma nova maneira de calcular-se o passo temporal influenciada pela oscilagao vertical

é introduzida. Sendo a velocidade vertical maxima V atingida para cada frequéncia dada por:

V =AL?2nf, (3.3)

a velocidade resultante da combinagao da velocidade vertical e da velocidade do escoamento nao

perturbado é:

Vies = (V2 + U2)Y2, (3.4)
Assim, tem-se o calculo do passo temporal modificado:

L CFL
nunit(‘/res + Uref) .

Atpod = (3.5)

3.3 Simulacoes

Com os calculos dos coeficientes aerodindmicos validados, o ntimero de Mach escolhido para
as simulagoes do NACA 0012 e OAT15A foi M = 1,2, por ndo ser um niimero muito alto para a
futura comparagao com outros trabalhos, mas ja sendo um valor que caracteriza o regime como

supersonico.

De acordo com as equagoes (3.2) e (3.5), os valores de CFL foram adaptados para cada frequén-

cia do aerofélio e seus valores de At calculados, presentes nas Tabelas 3.8 e 3.9, a seguir.
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Tabela 3.8: Valores calculados para a simulacdo do NACA 0012 a M = 1,2

Frequéncia (H z) V (m/s) Vies (m/s) CFL | At (s) | Atpmoq (s) | Diferenga (s)

0 0 4,16E-+02 0,3 | 3,85E-07 | 3,85E-07 0

10 31,4159265359 | 416,7458146642 | 0,25 | 3,2E-07 3,2E-07 4,98E-10
20 62,8318530718 | 420,2831847224 | 0,25 | 3,2E-07 | 3,18E-07 1,97E-09
30 94,2477796077 | 426,1135500791 | 0,25 | 3,2E-07 | 3,16E-07 4,38E-09
40 125,6637061436 | 434,1445388828 | 0,2 | 2,56E-07 | 2,5E-07 6,1E-09
50 157,0796326795 | 444,2568227982 | 0,2 | 2,56E-07 | 2,47E-07 9,31E-09
60 188,4955592154 | 456,3120527051 0,2 | 2,b6E-07 | 2,43E-07 1,3E-08
70 219,9114857513 | 470,1607971379 | 0,2 | 2,b6E-07 | 2,39E-07 1,71E-08
80 251,3274122872 | 485,6496491989 | 0,175 | 2,24E-07 | 2,05E-07 1,89E-08
90 282,7433388231 | 502,6270080774 | 0,15 | 1,92E-07 | 1,73E-07 1,97E-08
100 314,159265359 | 520,9473654899 | 0,15 | 1,92E-07 | 1,69E-07 2,34E-08

Tabela 3.9: Valores calculados para a simulacao do OAT15A a M = 1,2
Frequéncia (H z) V (m/s) Vies (m/s) CFL | At (s) | Atpmoea (s) | Diferenca (s)

0 0 4,16E+02 0,3 | 3,85E-07 | 3,85E-07 0

10 31,4159265359 | 416,7458146642 | 0,25 | 3,2E-07 3,2E-07 4,98E-10
20 62,8318530718 | 420,2831847224 | 0,25 | 3,2E-07 | 3,18E-07 1,97E-09
30 942477796077 | 426,1135500791 0,2 | 2,b6E-07 | 2,53E-07 3,5E-09
40 125,6637061436 | 434,1445388828 | 0,175 | 2,24E-07 | 2,19E-07 5,34E-09
50 157,0796326795 | 444,2568227982 | 0,2 | 2,56E-07 | 2,47E-07 9,31E-09
60 188,4955592154 | 456,3120527051 | 0,15 | 1,92E-07 | 1,83E-07 9,76E-09
70 219,9114857513 | 470,1607971379 | 0,15 | 1,92E-07 | 1,79E-07 1,29E-08
80 251,3274122872 | 485,6496491989 | 0,15 | 1,92E-07 | 1,76E-07 1,62E-08
90 282,7433388231 | 502,6270080774 | 0,1 | 1,28E-07 | 1,15E-07 1,31E-08
100 314,159265359 | 520,9473654899 | 0,07 | 8,97E-08 | 7,88E-08 1,09E-08

Como ¢ possivel observar, os valores do At,,,q para as maiores frequéncias apresentam diferen-

¢as bem proximas ou da ordem de At. Isso demonstrou que o calculo modificado de At foi tutil

para tais frequéncias, ja que o ntimero de CFL tornava-se cada vez mais reduzido para as situagoes

criticas.

Também através da Tabela 3.10, a seguir, a complexidade das simulagoes das maiores frequén-

cias para o aerof6lio assimétrica é demonstrada devido & necessidade dos incrementos nos valores

das constantes de dissipagao numérica.
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Tabela 3.10: Valores das constantes de dissipacao usadas

K R KO
NACA 0012 Todas 5,00E-04 | 5,00E-04 | 5,00E-03 | 5,00E-03 | 5,00E-02
OAT15A 0 a80 Hz | 5,00E-04 | 5,00E-04 | 5,00E-03 | 5,00E-03 | 5,00E-02
OAT15A 90 Hz 8,00E-04 | 8,00E-04 | 8,00E-03 | 8,00E-03 | 8,00E-02

OAT15A 100 Hz 9,00E-04 | 9,00E-04 | 9,00E-03 | 9,00E-03 | 9,00E-02

Aerofblio Frequéncia K c(liz K?

rot

Para ambos os aerofdlios, a primeira simulacao das geometrias foi feita sem oscilacao, para a
validacao da implementacao das modificagoes no codigo, da geometria e das variaveis. Com as
simulagoes ja estabilizadas e apresentando resultados coerentes, iniciaram-se as simulacoes com

oscilagoes de 10 a 100 Hz, com incrementos de 10 em 10 Hz.

Como cada frequéncia apresenta um numero diferente de iteragdes para completar um ciclo de
oscilagao, foram escolhidos valores adequados do nimero de iteragoes para o registro dos dados e
sua posterior visualizagao. Desse modo, nas Subsecoes 3.3.1 e 3.3.2, a seguir, para cada valor de

frequéncia maior que zero, serao apresentadas visualizagOes nas seguintes posigoes.

Figura 3.8: Posi¢oes em um ciclo

a) Ponto méximo

b) 1/2 do caminho até o ponto médio
c) Ponto médio, descendo

d) 1/2 do caminho até o ponto minimo
e) Ponto minimo

y (m)

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Progressao em um ciclo

Tais visualizagbes mostram uma escala da propriedade [r, uma varidvel de visualizacdo da

magnitude do gradiente de temperatura, calculada por:

Br = |VT /10 (3.6)

A variavel foi escolhida pois mostra bem as ondas acusticas e as regides de vorticidade, simul-
taneamente ilustrando os campos actustico e aerodindmico do problema. Os valores mais altos, da

ordem de 1, sdo os mais escuros.
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3.3.1 NACA 0012

Figura 3.9: NACA 0012 estatico

40



Figura 3.10: NACA 0012 a 10 Hz

(a)
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Figura 3.11: NACA 0012 a 20 Hz

(a)
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Figura 3.12: NACA 0012 a 30 Hz

(a)
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Figura 3.13: NACA 0012 a 40 Hz

(a)
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Figura 3.14: NACA 0012 a 50 Hz

(a)
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Figura 3.15: NACA 0012 a 60 Hz

(a)







Figura 3.16: NACA 0012 a 70 Hz

(a)







Figura 3.17: NACA 0012 a 80 Hz

(a)







Figura 3.18: NACA 0012 a 90 Hz

(a)







Figura 3.19: NACA 0012 a 100 Hz

(a)







3.3.2 OAT15A

Figura 3.20: OAT15A estatico
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Figura 3.21: OAT15A a 10 Hz

(a)







Figura 3.22: OAT15A a 20 Hz

(a)







Figura 3.23: OAT15A a 30 Hz

(a)







Figura 3.24: OAT15A a 40 Hz

(a)







Figura 3.25: OAT15A a 50 Hz

(a)
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Figura 3.26: OAT15A a 60 Hz

(a)
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Figura 3.27: OAT15A a 70 Hz

(a)

74






Figura 3.28: OAT15A a 80 Hz

(a)
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Figura 3.29: OAT15A a 90 Hz

(a)
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Figura 3.30: OAT15A a 100 Hz

(a)







3.3.3 Anailise e Comparacao

J& por meio da Tabela 3.8 e da Tabela 3.9, percebe-se uma maior dificuldade na simulagao do
aerofolio OAT15A pelos valores de CFL usados. Com os incrementos das frequéncias, fendmenos
mais complexos comegavam a se desenvolver e a interagir entre si no escoamento, e devido a
assimetria do OAT15A, algumas regides da simulacdo nao suportavam a mesma velocidade do
dominio numérico usada para o NACA 0012, exigindo valores menores de At para o sucesso da

simulagao.

3.3.3.1 Choque Destacado

Como o escoamento é supersonico, varias regides da Figura 3.9 & 3.30 possuem M > 1,0 e
apresentam uma onda de choque destacado caracteristica & frente da geometria. A frente da onda
de choque, as linhas de corrente sao retas e paralelas, mas ao passar por ela, as propriedades do

escoamento mudam drasticamente.

Nas imagens, é possivel observar que, quanto maior é a frequéncia de oscilagao, mais a onda de
choque destacado é deformada pelo movimento do aerofélio. Para 10 e 20 Hz, o formato da onda
é praticamente constante em todas as posi¢oes. Para 30 e 40 Hz, a onda comeca a se deformar
mais de acordo com o movimento. Ja a partir de 50 Hz, existe outro fenémeno contribuindo com
a deformacao da onda, que é a formacao de ondas de choque destacado devido & velocidade do
movimento vertical, que se aproxima da velocidade de referéncia, ou seja, o que seria a velocidade
de propagacao do som da simulagao. As ondas menores continuam viajando a montante até
se encontrarem com a onda de choque destacado causada pela velocidade do escoamento nao
perturbado. Em alguns casos, como na Figura 3.17c e na Figura 3.29¢, pode-se identificar mais de

uma onda de choque do movimento vertical se acumulando apés o choque destacado.

3.3.3.2 Onda de Bordo de Fuga

Outra onda de choque caracteristica do escoamento supersénico se encontra no bordo de fuga
dos aerofélios, porém seu formato muda radicalmente com o incremento das frequéncias. Na Figura
3.9, do NACA 0012 estético, a onda de bordo de fuga é exatamente como na ilustracao anteri-
ormente mostrada na Figura 1.2c, entretanto, o mesmo nao pode ser afirmado sobre o OAT15A
estatico da Figura 3.20. Sua caracteristica assimétrica causou o deslocamento e a deformacao da
parte inferior da onda de choque de bordo de fuga. Em algumas posicoes do ciclo, a parte inferior
da onda chega a se destacar da geometria, como observado na Figura 3.23a, Figura 3.24b e Figura

3.30d, por exemplo.

3.3.3.3 Ondas de Choque Lambda

Em zonas locais de escoamento supersdnico laminar, os choques lambda podem se formar [15].
Em alguns casos, esses choques apareceram isoladamente sobre a superficie do aerof6lio, como na

Figura 3.17c e na Figura 3.27c, por exemplo. Os choques lambda também podem se formar sobre
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a esteira, como nas Figuras 3.12b a 3.12e. Em alguns casos, esses choques nao estao sozinhos, que

é o caso da Figura 3.13e e da Figura 3.24e.

3.3.3.4 Vortices

Apenas nas simulagoes estaticas, Figura 3.9 e Figura 3.20, observa-se uma esteira inteiramente
nao perturbada. J& a partir de 10 Hz, nos pontos de méximo e minimo inicia-se a formacao de
vortices na esteira, observado na Figura 3.10e e Figura 3.22a. Para o OATI15A, as formacoes
sdo mais constantes, estando presentes em todas as frequéncias. Em frequéncias intermediérias,
como na Figura 3.14e e Figura 3.2ba, a esteira apresenta padroes de formacao de vortices de
certa maneira ainda organizados e em maior quantidade ao longo do ciclo. A partir de 60 Hz,
para ambos aerof6lios, a esteira comega a apresentar eventos individuais e aleatorios. Os maiores

exemplos desse comportamento sao a Figura 3.19c e a Figura 3.30d.

Para as combinagoes de amplitude e frequéncias simuladas, nao foi possivel obter um padrao
organizado de vortices com sentido alternado na esteira. Uma justificativa para isso é que possi-
velmente o regime supersdnico nao permitia a formagao dos vortices em uma regiao proxima ao

aerofélio, impedindo a influéncia desse fenémeno sobre a sua superficie.

Outro aspecto é a amplitude de oscilagdo, que parece ser muito grande. Aplicando amplitudes
menores, os vortices, que sao gerados nos pontos de maximo e de minimo do ciclo, seriam gerados

em uma sequéncia muito mais préxima, apresentando outro padrao de escoamento.

3.4 Distribuicao do Coeficiente de Pressao

As distribuigbes do coeficiente de pressao sdo apresentadas nesta segdo. Os casos estéaticos sdo
representados da maneira tradicional, através de graficos do coeficiente em fun¢éo da posicdo na
corda, para o extradorso e intradorso. Ja os casos com oscilagao vertical possuem uma representa-
¢ao diferenciada. Os graficos sao curvas de nivel do coeficiente de pressao em fungao da posi¢ao na
corda e do tempo para um ciclo completo, segundo a representacao na Figura 3.8, para o extradorso

e intradorso.

Para o NACA 0012 com oscilagao, foram utilizados 30 arquivos para compor um ciclo completo.
No caso do OAT15A, foram utilizados 500 arquivos.
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Figura 3.31: Distribuicao do
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Figura 3.32: Distribuigao do coeficiente de pressao no NACA 0012 a 10 Hz
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Figura 3.33: Distribuigdo do coeficiente de pressao no NACA 0012 a 20 Hz
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Figura 3.34: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no NACA 0012 a 30 Hz
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Figura 3.35: Distribuigao do coeficiente de pressao no NACA 0012 a 40 Hz
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Figura 3.36: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no NACA 0012 a 50 Hz
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Figura 3.37: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no NACA 0012 a 60 Hz
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Figura 3.38: Distribuigao do coeficiente de pressao no NACA 0012 a 70 Hz
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Figura 3.39: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no NACA 0012 a 80 Hz
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3.4.2
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Figura 3.40: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no NACA 0012 a 90 Hz
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Figura 3.41: Distribuigdo do coeficiente de pressdo no NACA 0012 a 100 Hz
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Figura 3.42: Distribuigdo do coeficiente de pressao no OAT15A estatico
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Figura 3.43: Distribuigado do coeficiente de pressdao no OAT15A a 10 Hz
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Figura 3.44: Distribuicao do coeficiente de pressao no OAT15A a 20 Hz
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Figura 3.45: Distribuigdo do coeficiente de pressdo no OAT15A a 30 Hz
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Figura 3.46: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no OAT15A a 40 Hz
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Figura 3.47: Distribuigdo do coeficiente de pressao no OAT15A a 50 Hz
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Figura 3.48: Distribuigdo do coeficiente de pressdo no OAT15A a 60 Hz
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Figura 3.49: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no OAT15A a 70 Hz
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Figura 3.50: Distribuigdo do coeficiente de pressao no OAT15A a 80 Hz
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Figura 3.51: Distribuigdo do coeficiente de pressdo no OAT15A a 90 Hz
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Figura 3.52: Distribuigdo do coeficiente de pressdao no OAT15A a 100 Hz
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3.4.3 Analise e Comparacgao

Como esperado, nos graficos das simulagbes com oscilagao, o bordo de ataque do intradorso
apresenta os valores mais altos para o coeficiente de pressao no meio do ciclo, condi¢ao que mais se
aproxima do caso estatico. Para ambos aerofélios, os valores maximos de coeficiente de pressao no
caso estatico, Figuras 3.32 e 3.42, sdo proximos de 1,5. Com a evolugao nos valores da frequéncia,

o coeficiente de pressdo méaximo para os dois aerofélios aumenta para aproximadamente 2,5.

E possivel observar que, para o NACA 0012, ja a partir de 20 Hz, Figura 3.33, os graficos ndo
parecem ser simétricos no tempo, pois mesmo sendo um aerofélio simétrico, o escoamento ao seu
redor nao é, causando a histerese. Véarios fendémenos em torno na geometria possuem velocidades de
propagacao e efeitos diferentes sobre o escoamento, e é visivel, através dos graficos, que a segunda

metade do ciclo possui os maiores valores de pressao.

Outra observacao a ser feita é relativa ao niimero de arquivos necessarios para cada geometria.
Para o OAT15A, a quantidade de arquivos registrados por ciclo teve um grande aumento com
relacdo ao NACA 0012, para que certos detalhes nos graficos fossem bem representados, o que foi
extremamente necessario na regido do bordo de fuga. Como ja foi visto na Segdo 3.3, o OAT15A
apresenta ondas de choque sobre o seu intradorso, em cerca de 80% da corda e no ponto médio
do ciclo. Conforme o aerofélio se movimenta, a onda de choque se afasta em direcdo ao bordo de

fuga, o que é possivel identificar nos graficos.

3.5 Coeficientes Aerodinamicos

Os coeficientes de sustentagdo, arrasto e momento sao apresentados nesta segdao. Exceto nos
casos estéaticos, foi dado um destaque & curva de coeficiente de arrasto, pois a sua amplitude varia
em uma escala muito menor em comparacao com os outros coeficientes. Para todas as simulagoes,

os arquivos dos coeficientes aerodindmicos foram atualizados a cada iteragao.
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3.5.1 NACA 0012

Figura 3.53: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 estético
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Figura 3.54: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 10 Hz
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Figura 3.56: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 30 Hz
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Figura 3.57: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 40 Hz
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Figura 3.58: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 50 Hz
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Figura 3.59: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 60 Hz
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Figura 3.60: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 70 Hz
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Figura 3.61: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 80 Hz
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Figura 3.62: Coeficientes aerodindmicos do NACA 0012 a 90 Hz
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Figura 3.63: Coeficientes aerodinamicos do NACA 0012 a 100 Hz
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3.5.2 OAT15A

Figura 3.64: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A estatico
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Figura 3.65: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A a 10 Hz
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Figura 3.66: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A a 20 Hz
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Figura 3.67: Coeficientes aerodinamicos do OAT15A a 30 Hz
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Figura 3.68: Coeficientes aerodinamicos do OAT15A a 40 Hz
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Figura 3.69: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A a 50 Hz
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Figura 3.70: Coeficientes aerodinamicos do OAT15A a 60 Hz
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Figura 3.71: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A a 70 Hz
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Figura 3.72: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A a 80 Hz
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Figura 3.73: Coeficientes aerodinamicos do OAT15A a 90 Hz
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Figura 3.74: Coeficientes aerodindmicos do OAT15A a 100 Hz
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3.5.3 Analise e Comparacgao

Como esperado, no caso estatico do NACA 0012, Figura 3.53, os coeficientes de sustentacao e
de momento tendem a zero, com valores na ordem de 10™%, pois é um aerofolio simétrico simulado
com angulo de ataque igual a zero. O mesmo ndo pode ser visto no caso estatico do OAT15A,
Figura 3.64, pois é assimétrico. Ainda assim, os valores dos coeficientes de sustentagdo e momento

sdo baixos, na ordem de 1072, porque também foi simulado com angulo de ataque igual a zero.

Um padrao presente nas curvas de sustentagdo e momento é que, inicialmente, as grandes
oscilagoes tém um formato caracteristico da funcao seno, mas com a progressao da frequéncia, as

curvas assumem um formato de onda mais triangular.

Em ambos os aerofélios, com a progressao do valor da frequéncia, sao identificadas caracteristi-
cas parecidas nas curvas. Algo que chama bastante atencéo é o coeficiente de arrasto que, mesmo
possuindo uma amplitude desprezivel em relacao a sustentagao e ao momento, possui uma variagao
significativa em sua propria escala. A amplitude de suas maiores oscilagoes aumenta e a amplitude
de suas menores oscilacées diminui. As menores oscilagdes se comportam como o ruido na leitura

de um sinal, e devem ter sua origem nas interagoes dindmicas dos fenémenos do escoamento.

Através de uma investigacao mais detalhada das curvas, é possivel identificar que as menores
oscilacoes nao sao exclusivas do arrasto. Nas Figuras 3.75 e 3.76 sao apresentadas duas segoes
retiradas de cada curva dos trés coeficientes, com os pontos evidenciados, onde é possivel perceber

um padrao que varia com a posi¢ao do aerofélio no ciclo e a frequéncia de oscilagao do aerofélio.

Os gréficos & esquerda s@o de segOes proximas ao ponto maximo de cada curva, ja os graficos

a direita sdo de secOes proximas ao ponto médio das grandes oscilagoes.

Tal comportamento pode ser estudado mais a fundo através de uma analise no espectro de

frequéncias pelo método FFT ou similar, que pode ser realizada em trabalhos futuros.
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Figura 3.75: Detalhes dos coeficientes aerodinamicos do NACA 0012 a 10 Hz
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Figura 3.76: Detalhes dos coeficientes aerodinaAmicos do NACA 0012 a 100 Hz

2.1005

210045

2.1004

210035

2.1003

210025

2.1002

Coeficiente de Sustentacéo

210015

2.1001

0.02521 0.025212  0.025214 0.025216 0.025218  0.02522

0.1216

0.1215

0.1214

0.1213

0.1212

0.1211

0.121

Coeficiente de Arrasto

0.1209

0.1208

0.3336

0.33355

0.3335

0.33345

0.3334

0.33335

0.3333

Coeficiente de Momento

0.33325

0.3332

0.02519 0.0252 0.02521 0.02522 0.02523

Tempo (s)

0.01801 0.071802 0.01803 0.01804 0.01805

Tempo (s)

——

Tempo (s)

(a)

Coeficiente de Sustentacdo

Coeficiente de Arrasto
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3.6 Dados Estatisticos

Para todas as frequéncias de oscilacao, foram utilizados dados dos coeficientes de sustentacao,
arrasto e momento de um ciclo completo e com o escoamento totalmente desenvolvido. Os valores
minimos, médios, méximos e os desvios padroes foram calculados para ambos os aerofélios, e estao

apresentados em forma de graficos nas Figuras 3.77 e 3.78, e nas Tabelas 3.11 e 3.12.

Figura 3.77: Dados estatisticos do NACA 0012
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Figura 3.78: Dados estatisticos do OAT15A
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3.6.1 Analise e Comparacao

Como é possivel observar, os valores dos coeficientes de arrasto, mesmo sendo baixos, sao
sempre positivos, e parecem tender a aumentar em torno de 40 Hz. Diferentemente dos casos
subsdnicos de baixo niimero de Reynolds comentados na Revisao Bibliografica, Se¢do 1.2, os casos

simulados nao apresentaram propulsao.

Outras abordagens alterando o niimero de Mach, amplitude de oscilagao, angulo de ataque ou
explorando outros valores de frequéncia podem gerar valores negativos de arrasto, mas ja pode ser
afirmado que as mesmas condi¢oes dos casos subsénicos nao surtem o mesmo efeito em um escoa-
mento supersonico. Portanto, é provado por meio deste trabalho que é vidvel explorar combinagoes

de paradmetros de oscilagoes verticais por meio de simula¢bes numéricas.

Também é visto nos graficos que os valores médios dos coeficientes de sustentagdo e momento
sao praticamente centrados em zero para o NACA 0012, o que nao se repete no OAT15A, onde

todos os valores médios apresentam uma diferenca em comparacao ao anterior.

Em ambos aerofolios, todos os valores minimos tendem a diminuir com maiores frequéncias,
assim como os valores maximos tendem a aumentar, todos com taxas diferentes, mas o coeficiente de

sustentagdo é o que sofre as maiores alteragbes. Com isso, os desvios padroes também aumentam.

Isso mostra que altas frequéncias de oscilagao, mesmo que produzindo valores maiores de sus-
tentacao, também produzem os valores opostos, variando essa intensidade em periodos de tempo

cada vez menores, padrao que deve ser muito prejudicial & qualquer estrutura.
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Capitulo 4

Conclusoes

A partir dos resultados obtidos nesta fase do projeto, é seguro afirmar que as simulacoes foram
executadas com éxito e produziram resultados fisicamente coerentes. Inicialmente, simularam-se os
casos estaticos de cada aerofélio, onde foi possivel observar os fendmenos caracteristicos do regime
supersonico e o comportamento classico das distribui¢oes dos coeficientes de pressao e coeficientes
aerodindmicos. Com isso, a oscilagao vertical foi aplicada e recebeu diversos incrementos, sempre

apresentando uma evolucao na complexidade da analise dos escoamentos.

Uma sugestao para futuros trabalhos seria a comparagao entre os resultados dessas simulagoes
realizadas através do VAT e simulagoes com base na teoria do pistao [16], uma solugao usada
em problemas de aeroelasticidade de alta velocidade e nao-permanentes, como uma validacao da

oscilagao vertical em regime supersénico.

Embora nao tenham sido encontrados valores negativos para o coeficiente de arrasto, ou pro-
pulsdo, foram encontrados resultados esclarecedores e pioneiros para uma nova area de estudo
dentro da Aeroactstica Computacional. As imagens geradas pelas simulagdes provaram que varios
fendmenos da mecanica dos fluidos podem ser simulados em escoamentos inviscidos, como as ondas
de choque lambda, e que o cdédigo VAT possui a complexidade e robustez necessarias para simular

tais situacoes.

Para desenvolvimento deste tema, espera-se que sejam realizados estudos alterando outros
pardmetros de simulacao, como o ntmero de Mach, amplitude de oscilacao, angulo de ataque ou
explorando outros valores de frequéncia. De maneira similar aos escoamentos subsonicos de baixo
numero de Reynolds, podem ser definidas varidveis adimensionais que definem melhor a oscilagao

vertical no regime supersonico.

Como aplicagao pratica, esse tipo de simulacao pode ser usada no desenvolvimento de turbofans
aeronduticos. Ao reduzir a espessura do aerofolio, aumentando a frequéncia de oscilagao e reduzindo
também a amplitude de oscilacao, a simulagao pode ser aproximada ao movimento vibratério das

pas dos rotores.

Neste trabalho, as distribuicées do coeficiente de pressao, além da representagéo convencional,

passaram a ser representadas por meio de curvas de nivel, pois além de variar com a posicao na
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corda do aerofédlio, as distribui¢oes variavam no tempo de forma ciclica. Por meio desses graficos,
é possivel identificar os momentos mais criticos para cada superficie do aerofélio, extradorso ou

intradorso, e relaciona-los com os fendémenos observados nas visualizagdes do escoamento.

Além disso, foram encontrados resultados interessantes no calculo dos coeficientes aerodinadmi-
cos. Os coeficientes de sustentagao, arrasto e momento possuem grandes e pequenas amplitudes
de oscilacao, que variam de acordo com a frequéncia de oscilagao vertical do aerofdlio. Com isso,
pode ser feita uma investigagdo sobre as grandes e pequenas frequéncias de oscilagdo dos valores

dos coeficientes de sustentagao, arrasto e momento, pelo método FFT, como por exemplo.
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