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RESUMO

O estudo e compreensao de fenomenos aerodindmicos podem ser realizados, por exemplo,
através de métodos experimentais ou simulagoes computacionais. Neste contexto o presente
trabalho objetiva a utilizagao de métodos numeéricos, especificamente, o método da fronteia
imersa, para simular e compreender os fendomenos aerodindmicos envolvidos na oscilagao
forcada de um aerofélio em regime transoénico. Sera utilizado o cédigo numérico VAT - Vir-
tual Aeroacoustic Tunnel, desenvolvido pelo Laboratério de Aeroactstica Computacional -
CAALAD, localizado na Universidade de Brasilia. Este codigo numérico utiliza o método da
fronteira imersa (moving imersed boundary) e um processo de marcha temporal utilizando
um método explicito de Runge-Kutta de terceira ordem. Este c6digo permite a simulacao de
escoamentos em regime subsonico, transénico ou supersonico e também, utiliza um método
de visualizacdo do campo de temperaturas. A fronteira imersa, aerofélio, tem o desloca-
mento imposto por uma funcao periddica senoidal, implementado no VAT. Ainda, foram
implementadas rotinas de calculo dos coeficientes aerodindmicos de pressao, sustentacao,
arrasto e momento. A utilizagao dos resultados para os coeficientes aerodinamicos aliado
a visualizacao do escoamento constitui uma poderosa e confiavel ferramenta de pesquisa.
Ainda, foi utilizado um aerofélio NACA 0012 para verificar a implementacao da oscilagao
vertical e para as demais simulacgoes foi utilizado um aerofélio transoénico OAT15A. As si-
mulacoes numéricas realizadas sao baseadas nas equacoes de Euler, ou seja, inviscidas. Foi
utilizado um fator de escorregamento que tem por objetivo representar parte dos efeitos
viscosos em um escoamento. A calibragao deste parametro foi realizada pela comparacao
da curva de C, gerada pelo VAT e dados experimentais. Foi observado que este parametro
apresenta uma alta sensibilidade e pequenas modificagoes em seus valores gerarao resultados
distintos. A amplitude de oscilacao e frequéncia foram os principais fatores utilizados como
variaveis nas simulagoes. A campanha de simulagao para variacao da amplitude de oscilagao
mostrou que a combinacao de baixas amplitude e frequéncias, geram poucos efeitos associ-
ados a oscilacao no escoamento. A campanha de simulagao para frequéncias mostrou que
a variacao deste parametro esta associada a escoamentos com altos niveis energéticos. Por
fim, nao foram observadas formacgoes de vortices no bordo de ataque, bem como presenga

de estol dinamico.

Palavras-chave: oscilagao, oscilagao vertical, plunging, transonico, OAT15A, fronteira

Imersa, coeficientes aerodinamicos.



ABSTRACT

The study and understanding of aerodynamic phenomena can be performed, for example,
through experimental methods or computational simulations. In this context, this work
aims to use numerical methods, more especifically the immersed boundary method, to si-
mulate and understand aerodynamic phenomena involved in the forced oscillation on an
airfoil in a transonic flow. The numerical code VAT - Virtural Aeroacoustic Tunnel, deve-
loped by the Laboratory of Computational Aeroacoustics - CAALAD, in Universidade de
Brasilia, is used. This numerical code uses the immersed boundary method and a process
of temporary gait utilizing an explicit method of Runge-Kutta of third order. This code
allows the simulation of flows in subsonic, transonic and supersonic systems and also uses
a method for the visualization of temperature fields. The immersed boundary, airfoil, has
its displacement imposed by a periodic sinusoidal function, implemented on VAT. Calcul-
lation routines of the pressure, lift, drag and moment aerodynamic coefficients were also
implemented. The use of the results of the aerodynamic coefficients combined with the
visualization of the flow constitutes a powerful and reliable research tool. A NACA 0012
airfoil was used to verify the plunging implementation and for the other simulations an
OAT15A transonic airfoil was used. The numerical simulations undertaken are based on
the Euler’s equation, which means they are invulnerable. A slip factor was used to represent
part of the viscous effects in a flow. The calibration of this parameter was performed by
comparing the C, curve generated by the VAT and experimental data. It was observed that
this parameter presents a high sensitivity and small modifications in its values will generate
different results. The amplitude of oscillation and frequency were the main factors used
as variables in the simulations. The simulation campaign to vary the oscillation amplitude
showed that the combination of low amplitude and frequencies, generate few effects asso-
ciated with oscillation in the flow. The simulation campaign for frequencies showed that
the variation of this parameter is associated with flows with high energy levels. Finally, no

vortex formations were observed at the leading edge, as well as presence of dynamic stall.

Key words: oscillation, vertical oscillation, plunging, transonic, OAT15A, immersed

boundary, aerodynamics coefficients.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 Contextualizagao

O mercado de transporte aéreo é responsavel pelo transporte de milhares de passageiros

e cargas todos os anos, tendo importante papel no cenario macroeconémico mundial.

Neste contexto encontra-se o Brasil, onde segundo dados da Agéncia Nacional de Aviacao
Civil - ANAC, disponiveis em ANAC (2016a), no ano de 2016 foram realizados 964 mil voos
regulares e nao regulares por empresas brasileiras e estrangeiras, sendo transportados um
total de 109,6 milhoes de passageiros, e 1,1 milhoes de toneladas de carga paga e correio. A
Figura 1.1 ilustra os custos e despesas dos servigos aéreos no Brasil, onde as despesas com

combustiveis equivalem a 24,5% do montante total.

Tendo dimensao das demandas e representatividades deste setor, e ainda, todo o con-
texto aeronautico, é possivel notar a necessidade de pesquisas e desenvolvimento de novas
tecnologias que permitam as aeronaves se deslocar de modo mais réapido, econémico, seguro

e com o minimo de impacto ambiental.

Neste sentido, estudos dos fatores aerodinamicos e aeroacusticos, tais como geragoes de

Despesas  Outros Custos  Tarifas
Operacionais Aeroportudrias

2,9%

Arrendamento, Seguro e
Manutencdo de Aeronaves Pessoal

Comissaria, Handling
e Limpeza de Aeronaves

0,7% Asmste.ncm~ a Passoge1.ro's e
Indenizagées Extrajudiciais

0,8% Condenacaes Judiciais

Combustiveis Tarifas de

Navegagao

Figura 1.1: Custos e Despesas dos Servigos Aéreos (ANAC, 2016b)(Modificado).



ondas de choque, interacoes das superficies aerodinamicas, dentre outros, sao fundamentais

para o desenvolvimento do setor aeronautico.

A oscilagao de asas é um dos fatores ja observados na interacao entre as superficies
aerodindmicas e o escoamento do ar. Assim, um modo de entender este fenémeno e suas
implicagoes é por meio de simulagoes numéricas que impoem um movimento de oscilacao a

um aerofélio, ou seja, movimentacoes forcadas de um perfil aerodinamico bidimensional.

1.2 Oscilagoes de Aerofdlios

Segundo ANAC (2017), aerofdlio "trata-se de qualquer superficie aerodinamica dese-

nhada para obter reacgao tutil do ar".

De modo geral, aerofdlios sao superficies projetadas para atuar em um escoamento de
fluido com a funcao de promover uma diferenca nas velocidades do escoamento em seu
intradorso e extradorso, gerando uma diferenca de pressao entre essas superficies, e assim,

uma reagao do escoamento sobre esta superficie.

As oscilagoes em aerofdlios podem ser descritas como movimentos realizados por esta ge-
ometria na diregao vertical, também conhecido como plunging, ou movimento angular,pitch,

em relagao a um centro de rotagao localizado no préprio aerofélio.

Os movimentos oscilatérios podem ser descritos em dois tipos: oscilagoes forgadas ou
oscilagoes livres. Nas oscilagoes forcadas, um movimento é imposto & geometria com carac-
teristicas definidas, como variagoes de deslocamento, variacoes de velocidades ou através de
um forgamento externo controlado. As oscilagoes livres ocorrem quando fatores externos,
como caracteristicas do escoamento, geram uma oscilagao no corpo, e as caracteristicas da

oscilagao estao relacionadas ao fendémeno em questao.

Normalmente, as oscilagoes em aerofélios sao fendmenos a serem evitados, uma vez que
estes movimentos estao associados a eventos aerodinamicos e estruturais indesejados, como

estol dinamico e flutter.

As condicoes e efeitos das oscilacbes em aerofdlios podem ser estudados de maneira
experimental, em tineis de vento ou agua, ou através de simulagoes numéricas, como o

método da fronteira imersa.

1.3 Simulacoes Numéricas

Simulacoes numéricas sao métodos computacionais que permitem, através do emprego

de equagoes matematicas e imposicao de condigoes especificas, representar determinados



fenémenos fisicos, econdémicos, bioldgicos, e assim, permitem uma maior compreensao e

analise das caracteristicas e situagoes em estudo.

As simulagoes numéricas e os experimentos fisicos sao fundamentais no processo de de-
senvolvimento da ciéncia, onde os métodos computacionais apresentam algumas vantagens
em relagao aos experimentos fisicos. Dentre as vantagens, pode-se citar o menor custo de
execugao e a possibilidade de realizar experimentos numéricos em uma maior sessao de

testes aliado & combinagao nas variagoes das condicoes de contorno.

Em mecéanica dos fluidos, as simulagoes numéricas sao conhecidas como Dindmica dos

Fluidos Computacional, ou Computational Fluid Dynamics — CFD.

A Dinamica dos Fluidos Computacional pode ser compreendida como uma forma de
substituir as equacoes diferenciais parciais governantes da mecanica dos fluidos por niimeros,
através de avangos no espaco ou tempo para obter uma descrigao numeérica final do campo
de interesse. Ainda, o produto final desta analise computacional é um conjunto de ntmeros,

em contraste com uma solucao analitica fechada, Versteeg e Malalasekera (2009).

Logo, é perceptivel que a Dinadmica dos Fluidos Computacional gera resultados que

necessitam ser adequadamente interpretados para o entendimento dos fenémenos em estudo.

Assim, existem diversos modelos em CFD que permitem a obtencao e anélise de fendéme-
nos fisicos, dentre eles o Método da Fronteira Imersa. Este método foi inicialmente descrito
por Peskin (1972) ao estudar o fluxo de sangue através da valvula de um coragao humano.
Nesta metodologia, a fronteira da superficie mével esta imersa no escoamento sendo subs-

tituida por um campo de forcas o qual é calculado a cada instante para a configuracao.

1.4 Objetivos

Tendo em vista a necessidade da industria aeronautica do desenvolvimento e estudos no
campo da aerodindmica e aeroacistica, especificamente no contexto da oscilagao vertical
forcada de aerofdlios e utilizando-se de ferramentas computacionais desenvolvidas pelo La-
boratorio de Aeroacustica Computacional da Universidade de Brasilia (Compututional Ae-
roacustic Laboratory) — CAALab, insere-se este trabalho com os objetivos de implementar
as condigbes de oscila¢ao vertical na ferramenta computacional VAT ( Virtual Aeroacoustics
Tunnel); verificar e validar o co6digo numérico com dados disponiveis na literatura, pesqui-
sas e artigos; propor e simular um caso de oscilacao vertical forgada em regime transonico
para diferentes condi¢oes de contorno; sendo por fim, identificar e analisar os fenémenos

aerodinamicos envolvidos correlacionando-os com as condigoes impostas.



Capitulo 2
Fundamentacao Teoérica

Predizer o comportamento dos fluidos em um escoamento e compreender os processos
associados é o campo de estudo da mecanica dos fluidos, onde inclui-se a aerodinamica, ou
seja, ciéncia que estuda o comportamento de corpos imersos em escoamentos de gases. Este
capitulo apresentara um resumo das principais for¢as aerodinamicas, regimes de velocidades

e alguns fenomenos aerodinamicos correlatos a este estudo.

2.1 Forcas Aerodinamicas

Um corpo imerso em um escoamento possui sobre sua superficie uma distribuicao de
pressao, definida como a forca normal por unidade de érea, relacionada & velocidade do
escoamento e geometria do corpo. Ainda, a forca de atrito entre a superficie e o fluido,

associadas as tensoes viscosas geram uma distribuicao de esforcos cisalhantes sobre o corpo.

Anderson (2011) define a tensao de cisalhamento, 7, como uma relagao entre a viscosi-

dade do fluido, p, e o gradiente de velocidade, dV/dy. Assim,

dV

A figura 2.1 ilustra a acao da pressao, p, e cisalhamento, 7, sobre um aerofélio de

superficie s.

A integracao da distribuigao de p e 7 sobre o aerofélio geram uma forca aerodinamica e

um momento resultantes conforme mostrado na figura 2.2.

A decomposicao da forca resultante nas direcoes perpendicular e horizontal ao escoa-
mento sao definidas, respectivamente, como forca de sustentacao, L, e forca de arrasto, D.
A figura 2.3 ilustra a decomposicao da forga resultante atuando sobre um aerofélio, onde «

é o angulo de ataque formado entre a direcao da corda do aerofélio e o escoamento, N é a



Figura 2.1: Forcas Aerodindmicas
Fonte: Anderson (2011)

Figura 2.2: Forga aerodinamica e momento resultantes
Fonte: Anderson (2011)

forca normal perpendicular a corda do aerofélio e A é a forga axial paralela a corda.

Figura 2.3: Forgas Aerodinamicas (ANDERSON, 2011).

Assim, as forcas de sustentacao e arrasto sao dadas pelas equagoes 2.2 e 2.3:
L = Ncosa — Asina,

D = Nsina + Acosa.

(2.2)

(2.3)

Segundo Anderson (2011), as integragoes dos esforgos p e 7 sobre a superficie s do
aerofdlio, conforme apresentado na figura 2.3, sao dadas pelas equagoes 2.4 e 2.5, onde

os subindices u e [ representam a superficie superior e inferior do aerofélio e LE e TE



representam o bordo de ataque e bordo de fuga, respectivamente.

TE TE
N' =— / (pu cos O + 7, sin 0)d, + / (pycos 0 — msinf)dy, (2.4)
LE LE
TE TE
Al = / (_pu sin  + 7, cos e)dsu + / (pl sin 6 — 7, cos e)dSl' (25)
LE LE

ri

Leading edge (LE)

Trailing edge (TE)

pilsp)

Figura 2.4: Nomenclatura para calculo dos momentos, forgas normal e axial
Fonte: Anderson (2011)

Ainda, Anderson (2011) define os momentos sobre um aerof6lio, em relagao ao bordo de

ataque, TE, conforme apresentado na equacao 2.6.

TE
M= / [(pu cosO + T, sin@)x — (p, sin O — 7, cos 0)y|ds,
LE (2.6)

TE
+ / [(—pi cos @ + 1y sinB)z + (p;sin @ + 7, cos 0)y|d.
LE

Em aerodinamica é comum a utilizacao de parametros adimensionais para analises das
forcas atuantes. A adimensionalizacao dos esforcos, no contexto bidimensional, se da em
funcao dos parametros massa especifica do fluido, p..; velocidade do escoamento livre, V;

e corda do aerofélio, c. Para tanto, define-se a pressao dinamica, equagao 2.7, como:

1

Logo, os coeficientes de sustentacao, Cj; arrasto, Cy; e momento, C,,, sao dados pelas

equagoes 2.8, 2.9 e 2.10:

(2.8)



Co=— (2.9)
M/
Cn =5 (2.10)

Neste sentido, obtém-se o coeficiente de pressao dado pela equagao 2.11, onde po, repre-

senta a pressao do escoamento livre,

P — Poo

C =
P oo

(2.11)

De maneira analoga aos célculo dos coeficientes de sustentacao e arrasto, é possivel obter
os coeficientes para forcas normal e axial. Assim, as equagoes 2.2 e 2.3 sao rescritas como
apresentado nas equagoes 2.12 e 2.13,

C) = Cycosa — Cysina, (2.12)
Cy = C,sina + C,cosa. (2.13)

Conforme dito anteriormente, o angulo de ataque é formado entre a corda do aerofélio e
a direcao do escoamento livre, porém, em casos com oscilagao vertical, tém-se uma alteracao
na direcao do escoamento, gerando um escoamento relativo, ou vento relativo, em relacao ao
aerofélio, U’. A figura 2.5 ilustra um aerof6lio com velocidade vertical, onde o escoamento,
em relacao ao aerofolio, apresenta uma componente, Uyert, fiuido, COM & mesma direcao e

moédulo e sentido contrario & velocidade U,y

Yy
1 :
Uoo S~ 11 |Uvert,fluido
o~ i
—— a. A\ B2
A4 4
! » ' i
w
Ul -
/’/’/,
/,/
U/ /‘t
6 vert ,fluido
OO

Figura 2.5: Angulo de ataque efetivo

O angulo [ representa um acréscimo ou reducao ao angulo de ataque, a depender da
velocidade U,es. Conforme observado na figura 2.5 o angulo 8 pode ser calculado pela
equacao 2.14,

[ = arctan w (2.14)

o0



Assim, o angulo formado pela soma de a e § é chamado de angulo de ataque efetivo,

obtido pela equacao 2.15,

Uver utdo _Uver
—vert.Jhuido _ o 4 arctan —2<%, (2.15)

Oete = 0+ O = o + arctan
! p Uso Uso

Logo, os coeficientes de sustentacao e arrasto, para um caso com oscilagao vertical, sao

obtidos das equagoes 2.16 e 2.17,
C = Cheos0epe — Cusina e, (2.16)

Cq = Cpsinoege + CoCoS0ife. (2.17)

2.2 Regimes de Escoamento

Um escoamento real estda associado a difusao de massa, condugao térmica e esforgos
de cisalhamento, sendo nomeado de escoamento viscoso. Por outro lado, um escoamento

inviscido é um modelo onde os efeitos viscosos nao sdo considerados.

Em um escoamento com baixa viscosidade tém-se altos nimeros de Reynolds e os efeitos
de um escoamento viscoso sao considerados apenas em uma pequena camada adjacente ao

Corpo.

A compressibilidade de um escoamento ocorre quando existe variacao da massa especifica

do fluido, logo, um escoamento com auséncia dessa variagao é chamado de incompressivel.

Anderson (2011) cita que é possivel assumir que um escoamento de gés ¢ incompressivel,
ou seja, p = constante, quando as velocidades estao abaixo de Mach = 0, 3, onde o niimero
de Mach, M, representa a velocidade do escoamento em relagao a velocidade de propagacao

do som naquele meio.

Escoamentos podem ser classificados de acordo com seu niimero de Mach. Anderson
(2011) considera quatro subdivisoes de velocidades: subsonico, transonico, supersonico e

hipersonico.

O regime de escoamento subsonico caracteriza-se por M, < 0,8, com linhas de cor-
rente suaves, sem descontinuidades, conforme ilustra a figura 2.6. Neste regime, todos os
pontos do escoamento encontram-se a menos que a velocidade do som. Ainda, é importante
ressaltar que a condicao de M, < 0,8 nao garante que a velocidade do fluido sobre um

corpo sera subsonica.

O regime transonico caracteriza-se por 0,8 < M., < 1,0, onde podem existir pontos do

escoamento que se encontram em velocidades subsonica e supersonica, gerando a formacgao



Figura 2.6: Escoamento subsonico
Fonte: modificado de Anderson (2011).

de um choque lambda, conforme ilustra a figura 2.7.

0.8 <M<t
—_—

Figura 2.7: Escoamento transonico
Fonte: modificado de Anderson (2011).

Um escoamento onde todos os pontos possuam velocidade maior que a velocidade do
som, ou seja M > 1, é chamado de supersonico. Este regime de velocidades é caracte-
rizado pela presenca de ondas de choque que continuamente alteram as propriedades do
escoamento. Geometrias com bordos de ataque rombudos podem gerar o destacamento da
onda de choque, gerando uma regiao entre a onda de choque e a geometria com velocidade

subsonica, conforme apresentado na 2.8.

Figura 2.8: Escoamento supersonico sobre superficie abaulada
Fonte: modificado de Anderson (2011).

A figura 2.9 representa o escoamento supersoénico sobre um aerofélio em formato de
cunha com tipicas formacoes de choques obliquos no bordo de ataque e a presenca de

leques de expansao, caracteristicos de um escoamento compressivel.

Escoamentos com M > 5 recebem o nome de hipersénicos ou supersonico de alta
velocidade. Neste escoamento, a camada da onda de choque se torna fina e ocorre a interacao
com a camada limite viscosa. Nesta situacao, existe uma interacao viscosa com elevados
gradientes das propriedades do escoamento e a presenca de reagoes quimicas com o oxigénio

e nitrogénio do ar.



Moo > 1

Figura 2.9: Escoamento supersonico sobre superficie em formato de cunha
Fonte: modificado de Anderson (2011).

2.3 Fenodmenos Aerodinimicos

O desenvolvimento de estruturas aerodindmicas mais eficientes e seguras estd ligado
diretamente & compreensao dos diversos fendomenos aerodinamicos relacionados aos escoa-
mentos. Assim, durante o processo de interacao entre escoamento e corpos carenados, a
depender das condigoes, sao observados fenomenos que podem favorecer ou limitar a situ-
acao em questao, como ocorre no processo de estol, onde existe a limitagao do angulo de
ataque para um aerofélio, sem que ocorra perda de sustentagao. A seguir, serao descritos

alguns fenémenos aerodinamicos.

2.3.1 Estol

O fenoémeno do estol, ou stall esta associado ao descolamento do escoamento da super-
ficie de um aerofolio e é caracterizado pela rapida perda da forga de sustentacao e aumento
da forga de arrasto. Este fenomeno possui grande importancia na aerodindmica, uma vez

que limita as condi¢oes operacionais de voo e poe em risco a seguranca das aeronaves.

O coeficiente de sustentagao de um aerofélio e o dngulo de ataque possuem uma relagao
proporcional para determinados valores. Ainda, a separacao da camada de fluido que se
encontra junto a superficie superior do aerofélio esta associado ao angulo de ataque. Nesta
situacao, existe um angulo de ataque maximo e um coeficiente de sustentagao méximo,
Clinaz, anteriores a separagao da camada de fluido que gera um brusca diminui¢ao no

coeficiente de sustentacao, conforme ilustrado na figura 2.10.

Na regiao interior a separacao do escoamento ocorre a recirculagao de parte do fluido, ou
seja, devido ao gradiente adverso de pressao o fluido segue na dire¢cao oposta ao escoamento,

conforme mostra a figura 2.11. Este fendmeno esté associado aos efeitos viscosos do fluido.

Apo6s o ponto de estagnacao o fluido realiza uma réapida expansao, atingindo a pressao

minima sobre o aerof6lio e ao seguir em direcao ao bordo de fuga tem-se um gradual

10



Stall due to
flow separation

dc;
Q= g = lift slope

Figura 2.10: Variacao do coeficiente de sustentacao com angulo de ataque
Anderson (2011)

Flow separation

Figura 2.11: Descolamento do escoamento em um aerofélio
Fonte: modificado de Anderson (2011).

aumento de sua pressao. Ainda, o atrito entre o escoamento e a superficie do aerof6lio
causa uma reducao na energia cinética das particulas do fluido, logo, em determinado ponto
do aerofdlio as particulas nao possuem energia cinética suficiente para vencer o gradiente
adverso de pressao, ocasionando o descolamento da camada de fluido. Portanto, a separacao

do escoamento é uma caracteristica dos escoamentos viscosos.

Elevados angulos de ataque ocasionam intensas acelera¢oes do fluido no extradorso,
consequentemente, pressoes mais baixas e um maior gradiente adverso de pressao, podendo

ocasionar a separacao do escoamento e o estol no aerofélio.

2.3.2 Estol DinAmico

Estol dinAmico, ou dynamic stall é definido por Carr (1988) como uma série de eventos
complexos que surgem de rapidos movimentos angulares para angulos superiores ao angulo
de ataque de estol do aerofolio. Ainda, segundo o mesmo autor, o estol dindmico gera

um atraso no efeito de estol, acompanhado de um aumento na for¢a de sustentagao e nos

11



momentos sobre um aerofolio.

Segundo Akbari e Price (2003), o fendmeno de estol dindmico esté associado com a
formacao de vortices no bordo de ataque, também conhecido como vértice de estol dina-
mico, dynamic stall vortex, que se movimentam pela superficie a medida que aumentam de

tamanho e, por fim, se separam do aerofélio no bordo de fuga.

A figura 2.12 apresenta as etapas basicas de um ciclo de oscilagao angular com presenga
de estol dindmico, proposto por Villar (1996). Onde: (a) e (b) formagao do vortice, (¢) e

(d) desprendimento e movimento do vortice, (e) abandono do vortice no bordo de fuga e
(f) recondicionamento do fluxo.

(a) Fluxo Reverso (d) Momento maximo

(b) Surguimento do Vdrtice (e) Separagdo Plena

g
: e =

(f) Reacomodacao da camada limite

(c) Sustentacdo Mixima

P
R —

N -

Figura 2.12: Estol dinAmico em um ciclo de oscilagao angular
Fonte: modificado de Villar (1996).
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Capitulo 3
Revisao Bibliografica

Diversos estudos referentes a oscilagoes de aerofélios foram conduzidos nos campos nu-
mérico e experimental. A seguir serao apresentados alguns estudos em regimes transoénicos

e supersonicos no que tangem as oscilagoes vertical e angular.

3.1 Oscilacoes em Regime Subsoénico

Miserda e Carvalho (2006) simularam numericamente um aerofolio NACA 0012 com
imposicao de movimento vertical para um ntmero de Reynolds de 1.200 e Mach de 0, 18
e um angulo de ataque estatico de 15° em um escoamento laminar. As simulagoes foram
realizadas considerando o incremento na amplitude de oscilagao causado pela variacao da
velocidade em trés casos. No primeiro caso, com a maxima velocidade de oscilagao igual a

metade da velocidade dos escoamentos, os resultados sao apresentados na figura 3.1.
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Figura 3.1: Coeficiente de for¢a normal
Fonte: modificado de Miserda e Carvalho (2006)

No segundo caso, utilizou-se a velocidade méxima de oscilagao igual a velocidade do
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escoamento livre. Ja no terceiro caso, a velocidade méaxima de oscilagao foi simulada com
valor igual ao dobro da velocidade do escoamento. A partir da observacao dos resultados
obtidos, concluiu-se que a variagao da velocidade de oscilagao resulta em um significante
aumento da forca axial negativa, sem indicacao de saturagao. Isso pode ser explicado pela
formacao de fortes vortices proximos ao bordo de ataque durante as oscilagoes para cima e

para baixo.

Greco et al. (2007) conduziram estudos numéricos e experimentais para um aerofolio
NACA 0012 com oscilagao angular variando entre 0° e 30° com frequéncia entre 0,5 Hz e
2 Hz. Nos estudos experimentais, utilizou-se um tinel de vento com o objetivo de medir
a distribuicao da pressao agindo sobre o aerofélio. Para os estudos numeéricos, aplicou-se o
método da fronteira imersa, observando-se a geracao de um efeito dindmico de recirculagao.
Os resultados numeéricos sao compativeis com os resultados experimentais e apresentam a

presenca de estol dinamico.

Fernandes (2011) realizou um estudo experimental sobre estol dindmico em um ttnel de
agua para um aerofolio NACA 0018, em oscilacao angular, para nimeros de Reynolds de
97.000, 124.000 e 150.000. Os resultados obtidos para o caso dindmico foram comparados
com resultados obtidos para um caso estatico, desenvolvido pelo proprio autor. Observou-se
um aumento da ordem de 20% nos coeficientes de sustentacao maximo. Ainda, houve um

aumento no angulo de estol de 12° no caso estatico para 17° no caso dinamico.

Fredberg (2008) conduziu experimentos para oscilagao vertical e angular de um aerofélio
em tunel de agua e utilizou uma técnica de medicao de velocidades por PIV para ntimeros
de Reynolds iguais a 10.000 e 40.000. Os resultados experimentais foram comparados com
simulagoes numéricas, havendo discordancia com os resultados para a oscilagao angular.
O autor mostra, ainda, que os resultados para oscilagao angular e oscilacao vertical sao
diferentes. Para o caso de oscilacao vertical, a geracao de vortices foi evidente. A intensi-
dade desses vortices foi maior para numeros de Reynolds maiores. Na oscilagao angular, a
formagao de vortices foi bastante marcada e gerou uma inclinagao aparente da esteira de
vorticidade. Nesse caso, no entanto, ao contrario da oscilagao vertical, a intensidade dos

vortices foi maior para nimeros de Reynolds menores.

Lai e Platzer (1999) estudaram a influéncia da oscilagdo vertical sinusoidal sobre a
esteira de vorticidade. Os experimentos foram conduzidos em tunel de adgua, usando um
aerofolio NACA 0012. Para o caso em estudo, observou-se uma mudanga no sentido de
rotagao dos vortices a partir de variagao no sentido de oscilagao do aerofélio. Conclui-se,
mais precisamente, que a execu¢ao de um movimento descendente pelo aerofélio, o vortice
gerado possuia rotacao no sentido anti-horario e, & execu¢ao de um movimento ascendente,
o vortice apresentou movimento no sentido horario. Os desenhos da figura 3.3 demonstram
essa variagao. Observou-se, assim, que o aumento da velocidade vertical (adimensional),

que variou entre 0,18 e 9, 3, gerou uma for¢a de empuxo, ao invés de uma forga de arrasto,

14



[ EET. T

-
&
;4
2
a
L
=1
a

|
o
B
i
=
&
o

sk | 270° 270°
u 05
i . H ,_ @ /
or . o 4 .
o5k - /
[i] 1 Z L 1 T
we [ xic 1 2

Figura 3.2: Contornos de Vorticidade para os casos de oscilagao vertical (esquerda) e osci-
lacao angular (direita) para Re = 40.000
Fonte: modificado de Fredberg (2008)
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Fig. 6 Sketch of the vortex shedding process as the airfoil moves through various positions.

Figura 3.3: Sentido de rotagao dos vortices de acordo com a oscilagao vertical
Fonte: modificado de Lai e Platzer (1999)

quando essa velocidade excede 0, 4.

Reuster e Baeder (2001) analisaram, através de simula¢oes numéricas, a influéncia da
implementacao da oscilagao vertical em aerofélios que possuam oscilagao angular. Foi ob-
servado que a inser¢ao do movimento vertical altera significativamente o escoamento do

aerof6lio, assim como a capacidade de aliviar do estol dindmico pela borda de ataque.
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Constatou-se, também, que a implementagao da oscilagao vertical reduz levemente a per-
formance aerodinamica caracteristica do coeficiente de sustentacao, mas aumenta conside-

ravelmente a performance do coeficiente de arrasto para grandes angulos de ataque.

Visbal (2009) investigou numericamente a influéncia de oscilagoes verticais nas carac-
teristicas do escoamento em torno de um aerofélio SD7003. Para um baixo ntmero de
Reynolds (Re = 6 x 10%), uma alta frequéncia de oscilagao (k = 10) e pequenas amplitudes
(ho/c = 0.005), foi constatada a eliminagao do fenémeno de estol para um alto Angulo de
ataque (14°). Observou-se, também, nesse caso, uma redugao de aproximadamente 40% na
forca de arrasto. Notou-se, ainda, que o coeficiente de arrasto diminui significativamente

com o aumento do ntiimero de Reynolds.

Cleaver, Calderon e Gursul (2013) realizaram experimentos para analisar os efeitos da
amplitude e profundidade na reducao do arrasto de um aerofélio NACA 0012 em oscilagao
angular. Os experimentos foram conduzidos em tubo de adgua a ntumero de Reynolds de
40.000 e angulo de ataque de 0°. A velocidade de escoamento livre adotada foi de 0,43 e
foram testados nimeros de Strouhal baseados em amplitude (S74) entre 0 e 0,16. O autor
identificou que a baixos nimeros de Strouhal baseados em amplitude (S74), a redugao do
arrasto segue uma tendéncia parabélica, com grandes efeitos para grandes amplitudes. Com
Sra > 0,08, maiores amplitudes quebram essa tendéncia devido a formacao de vortices pelo
bordo de ataque. Conclui-se que maiores amplitudes se tornam preferiveis para a reducao
do arrasto a Sry > 0, 12.

3.2 Oscilacoes em Regimes Transonicos

Miserda e Carvalho (2006) conduziram simulagbes numéricas em regime transonico la-
minar com nimero de Mach igual a 0, 8 e niimero de Reynolds igual a 10*, para um aerofélio
NACA 0012 com imposigao de movimentos oscilatorios verticais e angulares. O objetivo
de sua analise foi determinar o efeito de cada tipo de oscilacao na resposta dinamica do
sistema quanto as forgas aerodindmicas resultantes. Para a analise comparativa, foram
aplicadas a mesma velocidade maxima do bordo de ataque, mesma frequéncia de oscilacao
sob mesmo angulo de ataque para os dois tipos de oscilagao. Os resultados mostram que
existem diferencas significativas nas respostas aos dois tipos de oscilagao. Para a oscilacao
angular, houve uma resposta quase-linear, enquanto para a oscilacao vertical, a resposta foi
nao linear, como pode-se observar nas figuras abaixo. Os autores concluem que a diferencas
entre as respostas dos fendmenos se devem, provavelmente, ao nivel de energia associado a

cada tipo de movimento.

Lauterjung (2016) realizou simulag¢oes numéricas utilizando o método da fronteira imersa

para um aerofélio transoénico BGK1 e um aerof6lio NACA0012 com nimero de Mach igual a
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Figura 3.4: Diagrama de fase para os movimentos angular, esquerda, e vertical, direita
Fonte: modificado de Miserda e Carvalho (2006)
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Figura 3.5: Aerofélio em pitch e plunging
Fonte: modificado de Miserda e Carvalho (2006)

0,8 e nimero de Reynolds igual a 10*. As simulacoes foram feitas com oscilacoes verticais.
Foram utilizadas diversas combinacoes de amplitude de oscilagao, frequéncia de oscilagao e
angulo de ataque. Verificou-se que para os casos sem oscilagao e angulo de ataque igual a
zero, obtém-se uma resposta linear, enquanto que para os casos com oscilagao a resposta é
nao linear. Notou-se que simulagoes com os mesmos parametros realizadas para o aerofélio
BGK1 e NACA 0012 apresentaram a mesma resposta dindmica do escoamento. Foi obser-
vado, ainda, que as oscilagoes verticais obtiveram efeito nulo sobre o coeficiente de forga

normal, mas tiveram efeito consideravel sobre o coeficiente de forca axial.
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Capitulo 4
Metodologia

Para o desenvolvimento do projeto foi utilizado o cédigo computacional Virtual Ae-
roacoustics Tunnel —VAT, desenvolvido pelo Laboratorio de Aeroactustica Computacional
—CAALab, localizado na Universidade de Brasilia.

4.1 Equacoes Governantes

Os casos em estudos sao governados pelas equagoes de Euler em sua forma compressivel,
inviscida e transiente. Para tanto, as equagoes 4.1, 4.2 e 4.3 representam as equagoes da

continuidade, momentum e equagao da energia, respectivamente, em suas formas conserva-

tivas, onde:
dp 0
o w1 =0 -y
9 9 o
9t (pu;) + 8_:c] (puju;) = _8:@- + fi, (4.2)
D (per) + 2 (perss) = — - (pus) + fou (43)
815 pet axz petuz = axl pPu; s Uj . .

A adimensionalizacao das variaveis sao definidas como apresentado na equacao 4.4, onde
sobrescrito * representa as variaveis adimensionais e o subscrito ..t representa as variaveis

de referéncia.

* T * Y * z t* l * u * v * w
xr = -, = -, A— -, = s u = y v = 5 w = 3
L 4 L L / Uref Uref Uref Uref
pr=———0, p=—) T'=— €= , S (44)
Pref (Uret )2 Pref Tret (Uret )2 Pret (Uret )2 /L

Ainda, a energia total de um fluido, soma das energias interna e cinética, é dada pela
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equagao 4.27, e o nimero de Mach de referéncia é calculado pela equagao 4.6,

Uz Us

et =e+ep=c, 1 + 5

(4.5)

Uref Uref
Mer = = . 4.6
! Cref VY R Tref ( )

Por fim, considerando o fluido como gas calorificamente perfeito, tem-se as relagoes de

estado dadas pelas equacgoes 4.7 e 4.8,

M2
T = 1 et D (4.8)
p

4.2 Método Numérico

4.2.1 Discretizacao em Volumes Finitos

Para resolver as equagoes de Euler numericamente é necessario escrever as equacoes
governantes, dadas por 4.1, 4.2 e 4.3, em sua forma vetorial, dada pela equacao 4.9, onde
R representa as forgas inerciais utilizadas durante a aceleracao do escoamento no inicio das
simulagoes e tem como funcao evitar as oscilagoes numéricas que podem desestabilizar o

codigo, logo:
ou oOE OF 0G

EJF%JFa_yJFE_R' (4.9)
Define-se o tensor I como:
NI=E®i+F®j+Gak (4.10)
Logo, é possivel reescrever a equacgao 4.9 como:
%—?+V-H:R. (4.11)
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Assim, os vetores U, E, F e G, podem ser escritos como:

P pu pu pw
pU puu +p poU p U
U=| pv |, E= pUY , F= pov+p |, G= o
pw puw pLwW pww + p
| per | | (pec +p)u | | (pec +p)v | | (per +p)w |
(4.12)
Ainda, o vetor R, que contém as forcas de inércia é dado por:
_ 0 -
e
R = fy : (4.13)
I
| fout fpo+ fow

Integrando a equacgao 4.11 sobre um volume de controle V' e aplicando o teorema da

divergéncia ao termo V - II, tem-se a equacao 4.14:

%/VUdV:—/V(VTI)dV—i—/VRdV:—%S(lTn)dSvL/VRdV. (4.14)

Ao definir as médias volumétricas para os vetores U e R, como apresentado na equagao

4.15, podemos reescrever a equagao 4.14 como a equacao 4.16, apresentada a seguir:

1 = 1

U=— [ UdV, R=— | RdV, 4.15
72 Pt T2 (4.15)
ou 1 _
- II - . 4.1
& v?i( n)ds + R (4.16)

Ao discretizar a equagao 4.16 para um volume regular de 6 faces, como um cubo, obtém-

se a equacao 4.17:

()
ot i.j,k Vi,j,k

/ (H-n)dS+/ (IT - n) dS+
Sit1/2 Si—1/2

/5. (H'n)dS—l—/ (IT- n) dS+

G11/2 Si_1/2
/ (H~n)d5+/ (IT-n)dS
Skt1/2 Sk—1/2

Dessa forma, Si1/2, Si—1/2, Sjt+1/2, Sj—1/2,5k+1/2 € Sk—1/2 representam as superficies que

+ R, (417)
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definem o volume de controle, conforme ilustrado na figura 4.1.

NI

k)

Figura 4.1: Volume de controle discretizado

Ao considerar o tensor Il constante ao longo de uma superficie é possivel discretizar a

equagao 4.17 no tempo, conforme a equagao 4.18,

AU, 1
AL = _V},j,k [(H ) S)i+1/2 + (II- S)i71/2+

(H ’ S)j+1/2 + (H ’ S)j—1/2+
(H ’ S)k+1/2 + (H ’ S)k—l/Q] + I_{m}k' (4-18)

E possivel definir uma fungao F;;; para o fluxo do tensor II sobre as superficies de

controle, bem como, uma funcao R, para os efeitos das forgas de campo, conforme apre-

sentado nas equacgoes 4.19 e 4.20, respectivamente:

At

i,5,k

Fijk (H ) S)¢+1/2 + (H ) S)i—l/? + (H ) S)j+1/2+

(I 8)_1jo + (I 8)yyjp + (T-8)_y ) (4.19)

Rijr = At - Rijp. (4.20)

Por fim, a discretizacao dada pela funcao 4.18 reduz-se a equagao 4.21, onde D, j , repre-
senta a dissipagao artificial que é introduzida para reduzir os erros obtidos da discretizacao
do calculo da funcao fluxo do tensor II,

AUi,j,k - _E,j,k + Di,j,k + Ri,j,k- (421>

Assim, considerando a superficie discretizada S, 1, tém-se o fluxo do tensor II dado pela
2
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equagao 4.22

= =
wn n

(I-S)

i+1/2 —

—
wn

— —
wn N
\—/\—/OT/\—/V

L "P)5 Liv1)2

Neste sentido, define-se o fluxo volumétrico, (¢s)iy1/2, como:

(@s)is1/2 = Wir1y2 - Sivrj2 = Ui1y2 (Sa)iy1y0 + Visr/2 (Sy)i+1/2 + Wit1/2 (82)i41/2 -

(4.22)

(4.23)

Por fim, o fluxo do tensor II, para a referida superficie, é calculado pela equacao 4.24:

Piv1/2 (ds)iy1/o
(Pu)i+1/2 (qS)i+1/2 + Dit1/2 (S$>i+1/2
(1T - S)z+1/2 = (Pv)z’+1/2 (s it1/2 T Pit1/2 (Sy)z‘+1/2
(Pw); 179 (@s)igr /o + Pit1/2 (82)i41 0
L (P12 (@s)it1 /o + Di1y2 (@s)is o

(4.24)

Para se obter o valor das variaveis conservativas sobre uma superficie de um volume de

controle é necessario utilizar os valores médios das variaveis conservativas, segundo o vetor

U, .k, apresentado na equagao 4.25:

P

pu
Uijr=| pv
pw

(&
- p t 'i7j7k

(4.25)

Ainda, utiliza-se a média de Favre para obter as variaveis primitivas, conforme apresen-

tado na equacao 4.26:
_pu - v - pw . P&

— - W=—;, & =—.

p p p p
Logo, a energia total e interna sao dadas pelas seguintes equacoes:

-~ -~ L uutvitww
e =¢e+e,=¢€e+ 5 ,

~ o~ ~ - uuw+vv+ww

2
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Por fim, obtém-se a pressao e temperatura por:

N = yM?
p=0-1pe, T=—7 ret (4.29)

4.2.2 Passo Temporal

O passo temporal utilizado possui uma alta resolucao e é obtido por um método de
Runge-Kutta de terceira ordem, proposto por Shu e relatado por Yee (1997), para tanto:

=1 —n

Uie=Uijke— (‘F,jk Dk — ?Jk] ; (4.30)
—2 3 —n 1 —1 1
ijk 4_1 Ui,j,k‘ + Z Ui,j,k — Z_l (JT':L] k Dz] k Rzl,j,k) , (431)
==n+1 1 —n 2 2 2 9
ik =g Ui+ 3 Uik — 3 (]:,] kT zjk —Ri; ) (4.32)

4.2.3 Meétodo de Interpolagao

Para calcular as variaveis conservativas e primitivas sobre uma superficie de um volume
de controle é necessario a utilizacao de um método de interpolacao. Para tanto, Pimenta
(2016) propoe um esquema de interpola¢ao de quarta ordem espacial, dado pela equagao

4.33, onde f é a propriedade a ser calculada:

9 1
fiv1/256 = 6 (fix1k + fijk) — 6 (fitoin + fic1k,) - (4.33)

Ao considerar a situagao para a superficie S;1 /2, as variaveis conservativas serao dadas

por:
9 . 1 _
Pi+1/2 = 16 (pi,j,k + pi+1,j,k) ~ 16 (pifl,j,k + pi+2,j,k> ) (4.34)
9 _ _ __

(Pu)i+1/2 = 16 (pui,j,k + pui+1,j,k) ~ 16 (puz'—l,j,k + Pui+2,j,k) ) (4.35)
9 o 1

(pv)i+1/2 =16 (pvi,j,k + pvi+1,j,k> 16 (Pvz 1k T PUiya, k) (4.36)
9 o 1

(Pw)z’+1/2 = 16 (Pwi,j,k + sz‘+1,j,k) 16 (P W;_q g T PWiyo k) (4.37)
9 o 1

(P&:)Hl/g = 1_6 (peti,j,k + Peti+1,j,k) 16 (Petl 1,5,k + per PCtiy2,j, k) (4-38)

De modo similar é possivel obter as varidveis primitivas
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4.2.4 Dissipacao Artificial

A dissipagao artificial tem por objetivo dissipar erros numéricos associados a gradientes,
divergentes ou rotacionais, logo, evitar a instabilidade e oscilagao durante a simulagao. A
dissipacao utilizada baseia-se na ideia proposta por Jameson e relatado por Pimenta (2016).

Logo, o operador de dissipagao é dado por:
Dijr = (di+1/2 - di71/2) + (dj+1/2 - dj71/2> + (dk+1/2 - dk71/2) ) (4.39)

Ao considerar a superficie S; /2, temos:
divryy = €215 [Uirrgn — Uign] — €41 s [Oivzign — 3Uiggn +3Ui 50 — Uimrga] o (4.40)

onde a equagao 4.40 apresenta uma composi¢ao de um operador de segunda ordem e um

operador de quarta ordem. Para tanto, os operadores sao dados por:

2
61('+)1/2 = max [(quot)iﬂ/Q ’ (\I’diV>i+1/2 ) (\I’Prs)i+1/2 ’ <\deen)i+l/2] ) (4.41)

65?1/2 = max [O, <K(4) - 65’-?1/2)} . (4.42)

Nas equacoes 4.41 e 4.42 W representa um sensor associado a vorticidade, divergéncia,

pressao e massa especifica, dadas por:

(Wrot)ir1/0 = K- [V x iy, (4.43)
(\deiV)i—H/Q = Kc(liQ\)z Vi, (4.44)
(Wprs)ip1/0 = Kfﬁg IVPlit1/2, (4.45)
(Vaen)ip1jo = Kioh - [Vlis1/2, (4.46)

onde K ¢é uma constante de calibragao.

De modo a calcular as derivadas espaciais utilizadas no calculo da dissipacao, Pimenta
(2016) apresenta uma utilizagdo do teorema da divergéncia, proposto por Hirsch, onde
utiliza-se um volume de controle, V,,, diferente do volume de controle discretizado. Logo, a

derivada espacial da velocidade é dada por:

ou 1
(8%) A /Sp U dspy,, (4.47)
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onde o fluxo da componente u da velocidade na dire¢ao ¢ da superficie é:

= [ vt

P

assim, obtém-se o calculo da derivada através da equagao 4.49:

ou 1
<axi>i,j,k Y, f (u>‘”}zjk

Pij,k

(4.48)

(4.49)

Seguindo a mesma ideia utilizada na discretizacao de volumes finitos, é possivel obter

as derivadas no vértice 7, 7. A figura 4.2 apresenta o volume de controle ao redor do ponto

1,7 e os fluxos sobre as superficies.

(i-1.7) (&) (i+1.j)

Ky .—.'.:..—'.

(i-1,j—- 1|l (£J-1) I (i+1j-1)
Sz S

Figura 4.2: Esténcil para calculo das derivadas no vértice 7, j
Fonte: Pimenta (2016)

Assim, para a direcao x obtém-se o fluxo dado por:

[f (u)x]i,j,k = [f (u)m]i+1/2,j,k + [f (u)m]i+1/27j_1,k + [f (u)m]i_l/Q,j,k
Lf (u)m]i—l/Q,j—l,k +[f <u)z]i+1/2,j,k—1 +[f (u)m]i+1/2,j—1,k—1
f (u)x]ifl/zj,k—l +[f (U)x]ifl/ljfl,kfl :

+ o+

O mesmo procedimento pode ser realizado para as diregoes y e z.

(4.50)

Logo, os termos da equagao 4.50 podem ser obtidos por média aritmética dos valores

25



das faces:
[f (u)x]@'+1/2,j,k = ui+1/2,j,k (1 : Sx)i+1/2,j,k 5 (451)

assim, os valores nas faces podem ser avaliados pela média dos valores nos volumes que

compartilham uma face,
1

Uit1/25k = 5 (Wi gk + Wiv1 k) - (4.52)

Portando, as derivadas na superficie podem ser obtidas pela média aritmética dos valores

nos seus vértices:

(@Q _ ! CE) +(@Q (4.53)
Ox i+1/2,5,k+1/2 4 Oz i+1,5,k Ox i+1,j+1,k

; (@) i (% | (4.54)
Ox i1, k41 Ox i+1,5+1,k+1

4.2.5 Método da Fronteira Imersa

A utilizacao do método da fronteira imersa requer que sejam impostas as condigoes de
contorno diretamente aos volumes de controle de fronteira, ou seja, volumes de controle que

contém pelo menos um ponto da fronteira imersa.

A fim de impor a condi¢ao de escorregamento do fluido sobre a superficie, segundo as
Equagoes de Euler, decompoe-se a velocidade nas componentes normal e tangencial, dadas
pela equagao 4.55. Logo, a componente tangencial da velocidade é diferente de zero. Ainda,
a condi¢ao de impenetrabilidade implica que a velocidade do fluido na diregao normal é igual
a zero.

Para fronteiras estaticas tém-se a componente normal da velociade igual a zero, u,, = 0,
e para fronteiras méveis a componente normal da velocidade € igual a velocidade da fronteira
movel. Em resumo, a velocidade normal do fluido é igual a velocidade da fronteira. Assim,
as condicoes de velocidade sao dadas pela equacao 4.56.

Up =u’, e u#0. (4.56)

n’

A equagao de Euler nao considera a difusao de momento na dire¢do normal, para tanto:

o
= 0. 4.
5a. =0 (4.57)

Ao considerar a equagao 4.2, equacao do momento, na dire¢do normal, obtém-se a
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condicao de contorno na fronteira para pressao estética:

8 o _ _ 3 ~ 8}5

(4.58)

Ao expandir a equagao 4.58 e considerar a condi¢ao de impenetrabilidade obtemos a
equacao 4.59:

yOp | _Ou b pr2 Op by Oul y \ Op oub by Oy Op
2pul) = L1 e R
Uy HP gy () g+ (2w) gt () o+ (e o+ () 5=~ 5
(4.59)
Para um corpo parado ou em um referencial inercial, u® = 0, tem-se a equagao 4.59
reduzida a: o
P
=0. 4.60
o, (4.60)

Considera-se que a fronteira é adiabéatica, logo, nao existe troca de calor na dire¢ao
normal, equacao 4.61. Ainda, ao diferenciar a equagao de estado de um gas perfeito na
direcao normal, equacao 4.62, e ao considerar a equagao 4.61 temos o resultado dado pela
equacao 4.63:

op
=0 4.61
8.1'” ) ( )
op 0 - oT ap
- D T) — Rpe— 4 RT 4.62
ox, Oz, <p72 Rp@xn R ox,’ ( )
dp
=0. 4.63
. (4.63)
Ainda, a difusao de energia na direcao normal considerando uma parede adiabética
resulta em: o5
e
=0. 4.64
. (4.64)

Como o vetor normal pode ser decomposto nas direcoes cartesianas é possivel obter as
derivas das propriedades do fluido na direcao normal como:

ou ou  ouds dudy oud: ou  du o

_ ougy  ouoz aa 4
0z, On  ozon oyon dzom oz Moy T™an (4.65)
ap 8ﬁ 8p ox Jp &y dp 0z dp dp dp
9p _ g 0, 2P 40 SR 4.
dr, On 0Ozdn oy dy On Tz B20n  ox Ty dy n 0z (4.66)
de de Qedx 0edy 0edz de de de
= T Y T S e e 4.
0xr, On Ox0n * dy on + 9:0n  “ox Ty dy n 0z (4.67)

As derivadas na direcao normal podem ser avaliadas de acordo com as condi¢oes dadas
pelas equacgoes 4.57, 4.63 e 4.64, para tanto:
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~\ b ~\ b ~\ b
0—n, (a_“) +n, (‘9—“) + . (a—“) , (4.68)
T/ ik Y/ ijk irj,k
52)., ()., o (&),
O=n; | =— +n +n, | =— , 4.69
<095 igik Y\ 9y igk 0z igk ( )

oe\" (a'é) b (a’é) b
O=n, | — +n, | — +n, | — . 4.70
<a‘r)i,j,k Y\ 9y ik 0z i,k ( )

Pimenta (2016) utiliza uma proposta apresentada por Tanehill et al., onde é possivel

I

5

calcular as propriedades do fluido nos volumes de controle de fronteira na direcao normal

com um método de quarta ordem de precisao e diferencas finitas nao centradas.

Para tanto, o vetor que contém as variaveis conservativas dos volumes de controle de
fronteira, proposto por Pimenta (2016) é dado por:

0
(U, + Un,)
(U, + Tn,) . (4.71)
(Ur, + )

+ (T, + T, )+ (T, + aznz)QH

L
I =l

igk =

v D

P e+t |G, +in,)
B = 045k

4.3 Implementacoes no VAT

4.3.1 Oscilagao Vertical

O presente estudo adotou a imposicao ao aerofélio de um deslocamento na direcao ver-
tical, tipo sinusoidal, ilustrado na figura 4.3 e descrito pela funcao apresentada na equacao
4.72, onde A representa a amplitude de oscilagao pico a pico, em metros, f é a frequéncia

de oscilagao em Hz e t é o tempo em segundos.

y = Asin(2w ft) (4.72)

Assim, a velocidade vertical de oscilacao do aerofdlio é dada pela derivada da equacao

4.72 em relacao ao tempo, logo:

Upert = % = 2rAfcos(2m ft) (4.73)

Considerando a implementacao do deslocamento no VAT, é necessario adimensionalizar
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2A

=1 r 1 T 7

t=4/3

Figura 4.3: Deslocamento imposto ao aerofélio

as equacoes 4.72 e 4.73, para tanto:

A A
Y= Esm(QWngre:) (4.74)
nA
. 27TAfCOS(27TfLTe;)
vert — (475>
Uref

De posse das equagoes 4.74 e 4.75 foi possivel alterar os modulos mod_ boundary _motion
e mod_ immersed_ boundary. No primeiro médulo, a cada iteracao é calculado um deslo-
camento vertical de acordo com a equacgao 4.74 e este é somado a posigao inicial de todos
os pontos da fronteira moével. Ja no segundo modulo, realiza-se o calculo da velocidade
adimensional e esta é utilizada na imposicao das condi¢oes da fronteira movel para solucao

de Euler, de acordo com a equacao 4.56.

4.3.2 Coeficientes Aerodinamicos

Para realizar o calculos dos coeficientes aerodindmicos foi criado um modulo chamado
mod__ cpldm, com duas sub-rotinas chamadas de cpldm_ sta e cpldm_mov, que calculam os
coeficientes de pressao, sustentacao, arrasto e momento para fronteiras estaticas e moveis,

respectivamente. Logo, as subrotinas realizam os seguintes calculos, na ordem:

1. Calculo dos coeficientes de pressao;
2. Célculo e integracao dos coeficientes de for¢a normal, axial e momento;

3. Calculo dos coeficientes de sustentagao e arrasto.

29



Alguns aspectos importantes devem ser ressaltados para a correta utilizagao destes mo-

dulos:

e O usuério deve inserir a frequéncia, em nimero de iteracoes, para que os coeficientes
de forca normal, axial, sustentacao, arrasto e momento sejam salvos em um arquivo

de dados;

e E necesséario inserir uma frequéncia, em ntmero de iteracoes, para a criacao de um

arquivo contendo a distribuicao de pressao;

e E necessario informar as coordenadas x.,, € y.m, €m relagao a origem do sistema, para

o célculo dos coeficientes de momento;

e Deve ser informado o dngulo de ataque, em graus, no arquivo de dados inicial do VAT,
e utilizar uma geometria com angulo de ataque igual a zero. Caso seja utilizado um
aerof6lio que ja possua angulo de ataque ocorrerao inconsisténcias em caso de fronteira
movel, e para fronteira estatica, os coeficientes de forca normal e axial representarao

os coeficientes de sustentacao e arrasto, respectivamente.

Desse modo, os coeficientes de pressao sao calculados para todos os pontos da fronteira,

estatica ou movel, de acordo com a equacao 2.11.

O célculos dos coeficientes de forga normal, axial e momento, conforme ilustrado na

figura 4.4, ocorrem da seguinte maneira:

oo b b b b b b b

X

Figura 4.4: Pontos de uma fronteira
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Multiplica-se a pressao, no ponto da fronteira imersa, por sua coordenada normal cor-

respondente, onde o sinal de menos tem a funcao de corrigir a dire¢ao da pressao:

Cn, fronteira = —TlyDdimensional (476>
Ca, fronteira = —TNaPdimensional s (477>
Cm, fronteira = TyPdimensional (ZE - xcm) — NxPdimensional (y - ycm)a (478)

em seguida, realiza-se a integracao por meio da regra dos trapézios:

N fronteira

Cn = Z 5(6”1 + Cni+1)di7i+17 (479)
i=1
N fronteira 1
Ca = Z 5(0‘“ + Cai+1>di,i+1a (4.80)
i=1
N fronteira 1
Cm = §<sz + Cmi+1)di,i+17 (4.81)

i=1

onde d; ;4 representa a distancia entre dois pontos consecutivos, dado por:

i1 = (€ — 2i12)? + (4 — i) (4.82)

Por fim, os coeficientes de sustentacao e arrasto sao calculados pelas equagoes 2.12 e
2.13. Porém, para casos com oscilagao vertical, as equacoes 2.16 e 2.17 sao utilizadas
devido a variagao do angulo de ataque efetivo gerado pela movimentacao da geometria.
Desta forma, a velocidade vertical dos pontos da fronteira, utilizada no calculo do angulo

de ataque efetivo, em sua forma dimensional, é dada pela equacao 4.73.

As subrotinas cpldm_ sta e cpldm__mov exportam os resultados em trés arquivos de
dados. O arquivo de dados para coeficiente de pressdo apresenta as coordenas (x,y) e Cp,
para este ponto. O arquivo de dados para coeficientes normal e axial apresenta o tempo
dimensional, C,, e C,, esta mesma logica é seguida pelo arquivo que contém os coeficientes

de sustentacao e arrasto.

Ainda, a subrotina cpldm_mov exporta um arquivo contendo o tempo dimensional, e
as coordenadas (z,y) do primeiro ponto da fronteira moével. Este arquivo é utilizado para
verificar a posicao e velocidade da fronteira mével ao longo do tempo, e também, o angulo

de ataque efetivo da geometria.
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4.4 Campanhas de Simulacao

4.4.1 Resolugao das Malhas, Geometria, Parametros de Simulagao

e Visualizacao (7

As simulag¢oes numéricas foram conduzidas utilizando duas resolugdes de malhas. Uma
malha de baixa resolucao, composta por 512 volumes de controle por comprimento caracte-
ristico, L, e uma malha de alta resolucao, com 1024 volumes de controle por comprimento

caracteristico.

Foram realizadas simulagoes utilizando os aerofélios OAT15A e NACA 0012 de corda
igual a 1 m, conforme ilustra a figura 4.5. O aerof6lio NACA 0012 foi utilizado na etapa de

< —

OAT15A

A

NACA 0012

Figura 4.5: Aerof6lios

verificacao da implementacao no VAT, e o aerofélio OAT15A foi utilizado para as demais

simulagoes com oscilagao vertical.

Os parametros de simulagao, comuns a todos as simulagoes, sao apresentadas na tabela
4.1. Ainda, as constantes de dissipacao, apresentadas na sessao 4.2.4, foram determinadas

de acordo com cadas caso simulado.

Tabela 4.1: Parametros de Simulacao
Py [Pa] Ty [K] Upes [m/s]
101325,0 298 347

O passo temporal das simulacoes foi definido em funcao da velocidade do escoamento,
Us, velocidade do som, a.,, € comprimento caracteristico, conforme apresentado por Hirsch
(2007), logo:

(4.83)

assim, ao definir um valor de CFL, variando entre 0 e 1, obtém-se o valor de At. Ainda, para
caso com oscilagao vertical, utilizou-se a velocidade resultante, obtida entre a velocidade

vertical méaxima do aerofélio e a velocidade horizontal do escoamento:

Ures = \/U2oo + U2vert,maa;; (484>
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logo,
U'I‘ES + a’OO

LAt
Ay

CFL = (4.85)

A visualizacao do escoamento é realizada da variavel 7, baseada no gradiente de tem-
peratura, proposta por Miserda et al. (2009):

Br = |[VT|V/1. (4.86)

Portanto, a visualizagao, proposta por Miserda et al. (2009), permite observar ondas aero-

acusticas e regioes de vorticidade.

4.4.2 Verificagao

Apos implementar a oscilagao vertical e calculos dos coeficientes aerodinamicos foi re-
alizada uma simulacao com o objetivo de verificar a correta implementacao no VAT. Esta

etapa foi constituida de uma simulacao com oscilagdo em regime transonico.

4.4.3 Calibragao do Fator de Escorregamento

Para o regime de velocidade transonico foi observado a necessidade da inclusao do fator
de escorregamento. Logo, foram realizadas simulagoes para o aerofélio OAT15A, estatico.
Os resultados obtidos para distribuicao de C, e coeficientes C; e C; foram comparados a
resultados experimentais, e assim, determinado um fator de escorregamento para utilizacao

nas demais simulacoes com este aerofélio.

4.4.4 Variacdo da Amplitude e Frequéncia de Oscilacdo e Angulo
de Ataque

A fim de verificar a influéncia da variagao de amplitude de oscilagao sobre os coeficientes
aerodinamicos, foi realizada uma campanha de simulacao para o aerofélio OAT15A, bordo
de fuga chanfrado, para amplitudes, iguais a 0,01 m, 0,05 m, 0,1 m, 0,2 m, 0,5 m. Os

demais parametros sao apresentados na tabela 4.2.

Tabela 4.2: Campanha de simulagoes para variacao da amplitude de oscilagao
M Uy |[m/s] f[Hz] Resolugdo Malha
0,85 295,00 10 alta 6 x 4

De modo similar a amplitude, variou-se a frequéncia de oscilagao para valores iguais a
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20 Hz, 50 Hz, 117 Hz, 150 Hz e 235 Hz. Os demais parametros para esta campanha de

oscilagao sao apresentado na tabela 4.3.

Tabela 4.3: Campanha de simulacoes para variacao da frequéncia de oscilagao
M Uy [m/s] A[m] Resolugdgo Malha
0,85 295,00 0,2 alta 6 x4

4.5 Recursos Computacionais

As simulagoes numéricas de baixa resolugao, ou seja, 512 volumes de controle por com-
primento caracteristico, foram realizadas utilizando um computador notebook Dell, modelo
i15-7567-A30P, processador Intel®Core™ i7-7700HQ de 2.8 GHz e 16 GB de memoéria
RAM.

As simulagoes de alta resolucao, 1024 volumes de controle por comprimento carac-
teristico, foram realizadas no cluster Amadea do CAA-Lab. Equipado com processador
Intel®Xenon Phi™ de segunda geracao, com 264 cores (256 threads) e 16 GB de memoria
MCDRAM.

34



Capitulo 5

Resultados Numéricos

5.1 Verificacao

A simulagao de verificacao foi realizada utilizando um aerof6lio NACA 0012 em regime

transonico, de acordo com os parametros apresentados na tabela 5.1.

Tabela 5.1: Parametros simulagao de verificacao

Aerofélio  Pontos Geometria A (m) f(Hz)
NACA 0012 1156 0,5 10
M Us (m/s) a’ CFL At (s)
0,80 277,60 0 0,65 2,03 x 1079
L Resolugao (n/L) Dimensao malha Regido nao regular
1 012 3 x 3 256
Kdi'u Krot Kpres Krho K4
5,0x107% 5,0x107% 5,0x1073 5,0x1073 5,0x1072

Conforme a implementacao, foram obtidos os valores para a posicao e velocidade ver-
ticais do primeiro ponto da fronteira moével. Assim, como todos os pontos da geometria
se movem verticalmente juntos é possivel verificar a posicao e velocidade do aerofélio ao
longo do tempo. Ainda, obteve-se o angulo de ataque efetivo, fung¢ao da velocidade vertical,
utilizado nos calculos.

A figura 5.1 apresenta a posicdao e velocidade da geometria, em funcdo do tempo. E
possivel observar que a posicao do aerofélio ¢ uma fungao senoidal, de periodo igual a 0, 1
s, com seu valor mdximo em y = 0,5 e minimo em y = —0,5, conforme o esperado para

uma func¢ao seno de amplitude igual a 0,5 e frequéncia de 10 Hz.

A funcao velocidade do aerofélio apresenta o mesmo periodo da funcao posicao e uma
defasagem, conforme esperado para a derivada da funcao posicao. Isto é evidente ao cor-
relacionar os valores das velocidades maximas e minimas com as respectivas posi¢oes da

geometria na figura 5.1.
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Para esta simulacao foi utilizado angulo de ataque igual a zero, dessa forma, o angulo de
ataque efetivo é funcao exclusiva da velocidade vertical do aerofélio e deve possuir valor nulo
no mesmo tempo em que a velocidade é minima, zero. De forma analoga, este parametro
deve possuir seu valor maximo em conjunto com a velocidade méaxima. Logo, observa-se

que a funcao angulo de ataque efetivo tém periodo igual as fungoes posicao e velocidade.

NACA 0012-M=0,80-A=0,5m-f=10Hz
06

02

> o0}
0.2
0.4 |
06 —5 0.05 0 0.15 02 055 03
tempo (s)
NACA 0012-M=0,80-A=0,5m-f=10 Hz
40
30 F
20 F
__ 1ot
4
Eof
>
10 F
20 F
-30
40 1 1 1 1 1 1 1

0.15 02 0.25 03
tempo (s)

NACA 0012-M =0,80- A =0,5m - f= 10 Hz

ete

8 | L 1 1 1 1 1

0.15 0.2 0.25 03
tempo (s)

Figura 5.1: Posigao, velocidade e angulo de ataque efetivo - Verificacao

A figura 5.2 apresenta os coeficientes de arrasto, sustentacdao e momento obtidos para
a simulagao em questao. O coeficiente C; tende a apresentar um comportamento senoide
e os coeficientes Cy e (), um comportamento proximo de um seno, porém com algumas

flutuagoes. Assim, é possivel verificar a implementacao destes calculos no VAT.

As figuras 5.4 e 5.5 apresentam as visualizagoes do escoamento para um ciclo de oscilagao.
As respectivas posicoes verticais do aerofélio sao apresentadas na figura 5.3. Ainda, a figura
5.11 apresenta as distribuicoes dos coeficientes de pressao sobre o aerofélio, para as mesmas

posicoes citadas anteriormente.
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Figura 5.2: Coeficientes aerodinamicos - Verificacao
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Figura 5.3: Posi¢oes aerofdlio - Verificagao
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Figura 5.4: 7 - Verificagao



Figura 5.5: (7 - Verificagao
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As visualizagoes presentes nas figuras 5.4 e 5.5 mostram a existéncia de uma assimetria

na posicao das ondas de choque que percorrem o extradorso e intradorso do aerofélio.

Esta geometria apresenta simetria em relagao a sua corda e o angulo de ataque ¢ igual a
zero, logo, os efeitos observados em ambas as regioes deveriam ser os mesmos ou similares,
com as ondas de choque ocupando as mesmas posi¢oes, em relagao a corda do aerofélio, nos

momentos equivalentes.

Nesta situagao, as ondas de choque nas visualizagdes (a) e (e), (b) e (f), (¢) e (g), (d) e
(h) ocupam posigoes distintas, conforme observado nas visualizagdes O e distribuigdes de
pressao, figura 5.6.

Foi verificado que a geometria utilizada apresenta um bordo de fuga chanfrado, conforme
ilustra a figura 5.7(a), ou seja, os ultimos pontos do extradorso e intradorso nao convergem

suavemente para um dnico ponto.

001 001

0.005 = 0.005 |-

Foos[E Foos |
001 001
0015 0015

-0.02 - -0.02 -

I | TR I | TR I I | IETEI I l L
0.98 0.985 0.99 0.995 1 0.98 0.985 0.99 0.995 1

c c
(a) (b)

Figura 5.7: Bordos de fuga chanfrado (a) e fechado (b)

Foi realizada uma nova simulacao utilizando uma geometria com bordo de fuga nao
chanfrado, figura 5.7(b), com o objetivo de determinar se as assimetrias estdo associadas
ao formato do bordo de fuga. Os parametros dessa nova simulagao, nomeada ’Verificacao
2’, sao apresentados na tabela 5.2.

Tabela 5.2: Parametros simulagao - Verificagao 2

Aerofélio  Pontos Geometria A (m) f(Hz)
NACA 0012 1800 0,5 10
M Uso (Mm/s) a® CFL At (s)
0,80 277,60 0 0,65 2,03 x 1070
L Resolugao (n/L) Dimensao malha Regido nao regular
1 012 3 x 3 256
Kdi'u Krot Kpres Krho K4
5,0x10~* 5,0x107* 5,0x1073 5,0x1073 5,0x1072

Os coeficientes aerodinamicos para esta nova simulacao sao apresentados na figura 5.8.
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E possivel notar que existe similaridades nos resultados de ambas as simulagoes, porém,
os coeficientes deste caso apresentam flutuagoes menos suaves, como observado para o

coeficiente de arrasto.
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Figura 5.8: Coeficientes aerodinamicos - Verificagao 2
Os resultados apresentados nas visualizagoes das figuras 5.9 e 5.10 e a distribuicao
de pressao apresentada na figura 5.11 mostram uma melhora nas assimetrias observadas

anteriormente. Logo, para este caso, simulado em uma malha de baixa resolugao, existe

uma influéncia consideravel do formato do bordo de fuga utilizado nas simulacoes.
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Figura 5.9: (r - Verificacao 2
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Figura 5.10: fBr - Verificacao 2
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5.2 Fator de Escorregamento

O fator de escorregamento altera o moédulo da componente tangencial de velocidade do
fluido que escoa sobre a superficie da geometria, ou seja, ao aplicar este fator a velocidade
tangencial passard a ser uma fracao desta mesma componente ao considerar uma situacao
nao viscosa. Assim, este fator tem a funcao de reproduzir parte dos efeitos da viscosidade
do escoamento sobre um corpo ao utilizar um método inviscido, como o método de Euler

utilizado nestas simulacoes.

O método de calibragao utilizado foi baseado na distribui¢ao dos coeficientes de pressao
sobre o aerofolio OAT15A. Para tanto, foram utilizados os dados experimentais obtidos
por Jacquin et al. (2009), para um regime de escoamento com M = 0,73 e a« = 3°. Os

parametros utilizados nesta etapa sao mostrados na tabela 5.3.

Tabela 5.3: Parametros simulagao - Fator de escorregamento

Aerofolio  Pontos Geometria  Bordo de fuga

OAT15A 4810 chanfrado
M Us (m/s) a (%) CFL At (s)
0,73 253,31 3 0,4 6,50 x 10797
L Resolugao (n/L)  Dimensao malha Regiao nao regular
1 1024 6 x4 512
Kdi'u Krot Kpres Krho K4
3,0x107* 3,0x107* 3,0x1073 3,0x1073 3,0x1072

Camargo e Amaral (2016) propuzeram a utilizagdo de fator de escorregamento igual a

0,97, valor encontrado para o aerofélio OAT15A a a = 3°.

Foi verificado que o fator de escorregamento igual a 0,97 nao apresentou boa correlacao
com ou valores experimentais. Logo, foram simulados outros fatores de escorregamento,
como: 0,975, 0,9775, 0,97875, 0,98 e 0,9825. Os resultados sao apresentados na figura
5.12.

Baseados nos resultados para distribuicao de C),, optou-se por utilizar o fator de es-
corregamento igual a 0,97875. Ainda, foram comparados os resultados dos coeficientes de
sustentagao e arrasto com os dados experimentais obtidos por nada (a) para este mesmo

aerofolio e regime de escoamento, conforme apresentado na figura 5.13.

A tabela 5.4 apresenta os erros obtidos para os célculos dos coeficientes em comparacao

aos valores experimentais.

Devido & alta sensibilidade do fator de escorregamento, associado a natureza transiente
das oscilagoes verticais, é dispensavel que se realize uma calibracao exata deste parametro,
uma vez que, para cada situagao em que se encontra o aerof6lio é necesséario um valor preciso

deste fator.
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Figura 5.13: Coeficientes aerodindmicos - OAT15A - M = 0,73

Tabela 5.4: Coeficientes aerodinamicos OAT15A
Simulagdo AGARD Erro (%)

C 0,803 1,00 24
Cq 0,026 0.0335 28
Cm -0,102 - -
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Contudo, a utilizagao do fator de escorregamento em simulagoes de oscilagoes verticais
em regime de escoamento transonico, utilizando as equacoes de Euler, é recomendada, para

que se incorram menores erros nos resultados obtidos.

5.3 Variacao da Amplitude de Oscilacao

Esta campanha de simulagoes tem como principal objetivo identificar os efeitos associa-
dos a variacao da amplitude de oscilagao. Para tanto, utilizou-se uma mesma frequéncia de
10 Hz em todas as simulagoes apresentadas nesta segao. Os demais parametros utilizados

sao apresentados na tabela 5.5.

Tabela 5.5: Parametros simulagao - Variacao da Amplitude de Oscilagao

Aerofolio  Pontos Geometria  Bordo de fuga

OAT15A 4810 chanfrado
M U (m/s) a (%)
0,85 295,00 0
L Resolugao (n/L)  Dimensao malha Regido nao regular
1 1024 6 x 4 512
Kdiv Krot Kpres Krho K4
3,0x1074 3,0x1074 3,0x1073 3,0x1073 3,0x1072
A (m) CFL At (5) Uvert,mam (m/s) e femax (o)
0,20 0,4 6,08 x 1077 12,56 2,43
0,01 0,4 6,08 x 1077 0,628 0,12
0,05 0,4 6,08 x 1077 3.14 0,61
0,10 0,4 6,08 x 1077 6,28 1,22
0,50 0,4 6,08 x 1077 31,41 6,07

5.3.1 Simulagao 1: A=0,2m

Diferentemente dos demais casos deste grupo, que foram simulados por trés ou quatro
ciclos, esta simulagao apresenta um total de seis ciclos completos, totalizando um milhao

de iteragoes.

A figura 5.14 apresenta os coeficientes aerodindmicos obtidos. E notavel que o primeiro
periodo da simulacao deve ser desconsiderado para as anélises, uma vez que o escoamento
estd em desenvolvimento e existem flutuacoes nos valores que nao se repetem nos demais

ciclos.

A figura 5.15 apresenta as variaveis posicao, velocidade vertical e angulo de ataque efe-

tivo, em quanto a figura 5.16 apresenta os coeficientes aerodindmicos. Ambas os resultados
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Figura 5.14: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 1

sao apresentados em fungao do tempo normalizado pela frequéncia de oscilagao, onde ¢, é
dado pela equacao 5.1:
th =1 f. (5.1)

A figura 5.16 mostra que as variagoes dos coeficientes ocorrem de maneira ciclica nos

OAT15A-M=0,85-A=0,2m-f=10 Hz
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Figura 5.15: Posicao, velocidade vertical e angulo de ataque efetivo - Simulacao 1

periodos de oscilagao. Ainda, os coeficientes aerodindmicos apresentam micro flutuagoes
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Figura 5.16: Coeficientes aerodindmicos - Simulagao 1

que ocorrem em torno de um valor que varia em funcao da oscilacao vertical do aerofélio.
Essas flutuagoes podem ser melhor observadas na figura 5.17 que ilustra estes coeficientes
para um ciclo de oscilagao. Como os coeficientes se comportam de maneira ciclica, é possivel
relacionar estes valores a outras variaveis, como velocidade vertical ou angulo de ataque

efetivo. As figuras (a), (b), (d) e (c) ilustram estas variagoes.

A figura 5.18 mostra que o () apresenta valores negativos somente para uma combi-
nacao de aef. negativo e U,y positivo, ou seja, quando o aerofélio apresenta movimento
ascendente. Ainda, as maiores flutuagoes neste coeficiente ocorrem quando a velocidade

vertical estd proxima de 10 m/s e reduz para um valor proximo de —5 m/s.

O coeficiente de arrasto, segundo a figura 5.18, apresentou uma menor amplitude de
varia¢ao, com uma distribuicao homogénea para todas as situagoes de oscilacao desta si-
mulagao, diferentemente do coeficiente de sustentacao. Ainda, nao houveram coeficientes

de arrasto negativo, nao existindo forca de empuxo.
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Figura 5.17: Coeficientes aerodindmicos para um ciclo - Simulagao 1

As figuras 5.20, 5.21 e 5.22 apresentam as visualizagoes de um ciclo de oscilagao com-
pleto, onde é possivel notar que se formam duas ondas de choque, sobre o extradorso e
intradorso do aerofélio. Estas ondas de choque seguem a jusante no extradorso e montante
no intradorso, quando o aerofélio encontra-se em trajetoria ascendente. Para a trajetoria
descendente observa-se o fato contrario. Ainda, apos as ondas de choque, é possivel observar
uma pequena regiao onde ocorre a separacao do fluido em relagao a geometria, nao sendo

observavel regiao de recirculagao.

A esteira, apds o aerofdlio, encontra-se deslocada na dire¢cao contraria ao movimento,
como mostrado na figura 5.21, em que o aerofélio no primeiro quadro encontra-se descendo
e no terceiro quadro esta subindo. Conforme observado por Lai e Platzer (1999), em seus
experimentos, os vortices que deixam o aerofélio tem seus sentidos de rotagao influenciados
pela diregao do movimento vertical da geometria, ou seja, na figura 5.20 em quando o

aerof6lio encontra-se em movimento ascendente os vortices giram no sentido horario, e
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quando em movimento descendente os vortices apresentaram sentido anti-horario.

A figura 5.19 apresenta as curvas de C), para os momentos apresentados nas figuras 5.20,
5.21 e 5.22. Conforme relatado anteriormente, apds as ondas de choque existe uma regiao
caracterizada pela separacao do fluido, nas curvas de C), essa regiao ¢ identifica pelos pontos

que sobre uma queda brusca de pressao.

Na primeira e segunda curvas, figura 5.19, existe uma flutuagao na pressao localizada
no intradorso do aerofélio. Conforme a figura 5.17 o ponto que apresenta maior oscilacao
nos coeficientes é proximo da segunda posi¢do mostradas na figura 5.20 e 5.19. Assim,
oscilagoes nas pressoes no intradorso, oriundas do bordo de fuga e que se movimentam a

montante causam as flutuagoes observadas nos coeficientes aerodinamicos.
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Contudo, é importante observar que estas oscilagoes tem seu deslocamento, ao longo
do intradorso, limitadas pela onda de choque que ali se encontra. Logo, como existe uma
regiao de separacao do fluido é possivel inferir que este fenémeno de separagao esta ligado

aos flutuagoes observadas nos coeficientes aerodinamicos.
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Figura 5.20: By - Simulagao 1




Figura 5.21: fr - Simulagao 1
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Figura 5.22: fr - Simulagao 1



5.3.2 Simulagao 2: A=0,01 m

Esta simulagao foi realizada com um baixo valor de amplitude e frequéncia de oscilagao.
Logo, este caso apresenta uma velocidade vertical baixa, e um baixo valor para o angulo de

ataque efetivo.

Os coeficientes aerodinamicos sao apresentados na figura 5.23, onde é possivel notar que

nao existem picos de oscilagao associados a movimentagao vertical do aerofélio.
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Figura 5.23: Coeficientes aerodinamicos - Simulacao 2
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Figura 5.24: Coeficientes aerodindmicos para um ciclo - Simulagao 2

Ao imagens do escoamento, figuras 5.25 e 5.26, apresentam poucas alteracoes devido a
influéncia desta baixa simulagdo. Ainda, nao é evidente a mudanga no sentido de rotagao
dos vortices. Logo, baixas combinagoes de amplitude e frequéncia nao geram fendémenos

relevantes ao estudo de oscilacoes verticais.
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Figura 5.25: fr - Simulagao 2
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Figura 5.26: fr - Simulagao 2
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5.3.3 Simulagao 3: A=0,05m

O aumento da amplitude de oscilacao de 0,01 para 0,05, mantendo a mesma frequéncia,
ja implica em alguma alteragoes nos coeficientes aerodinamicos. Porém, os picos méximos e
minimos para estes coeficientes ainda sao baixos. As figuras presentes em 5.28 apresentam

os coeficientes aerodinamicos obtidos.

As visualizagoes do escoamento, figuras 5.29 e 5.30, nao apresentaram nenhum fenémeno
relevante associado a oscilacao vertical. Também, nota-se que esta movimentacao nao
interferiu no sentido de rotacao dos voértices.
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Figura 5.27: Coeficientes aerodindmicos - Simulagao 3
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Figura 5.28: Coeficientes aerodinamicos para um ciclo - Simulagao 3

62



Figura 5.29: S - Simulagao 3
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Figura 5.30: fBr - Simulagao 3
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5.3.4 Simulacao 4: A=0,1m

Esta simulagao apresenta uma velocidade vertical méxima igual a 6,28 m/s e dngulo
de ataque efetivo igual a 1,22°. Estes valores ainda sao baixos comparados a velocidade do

escoamento livre utilizada.

Os coeficientes aerodinamicos, figura 5.32, apresentam picos de oscilagao definidos, bem
como periodo de oscilagao. Ainda, a curva obtida para o coeficiente de sustentagao é similar
as curvas obtidas nas simulagoes 1 e 3, porém, os valores maximos e minimos sao menores

que os respectivos valores encontrados na simulagao 1.

A visualizacdo do escoamento ja da indicios da mudanca no sentido de rotacao dos
vortices e apresenta um deflexdo da esteira no sentido oposto ao da oscilagao vertical. As
ondas de choque observadas nao descolam e nao h& o aparecimento de novas ondas de
choque. Por fim, existe uma regiao apos as ondas de choque que apresenta uma separacao
do fluido.
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Figura 5.31: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 4
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Figura 5.32: Coeficientes aerodindmicos para um ciclo - Simulagao 4
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Figura 5.33: fBr - Simulagao 4
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Figura 5.34: fBr - Simulagao 4




5.3.5 Simulagao 5: A=0,5m

Esta simulagao contém a maior velocidade vertical méxima e angulo de ataque efetivo

se comparada aos demais casos do conjunto de simulagoes para variacao da amplitude.

Os coeficientes aerodinamicos obtidos constam nas figuras 5.35 e 5.36. De antemao, os
coeficientes apresentam maiores picos que as demais simulagoes realizadas, evidenciando a

existéncia de uma relacao da amplitude de oscilagao vertical com a amplitude dos coefici-
entes aerodinamicos.

Ao observar a figura 5.36 e comparar com a figura 5.17 é notavel que as flutuagoes
no C; estao mais evidentes no inicio dos dois ciclos de oscilacao, ou seja, periodo em que
a velocidade vertical estd proxima de se maximo, bem como o angulo de ataque efetivo.

Ainda, este caso apresenta menores flutuacgoes dos coeficientes aerodinamicos fora da regiao
citada anteriormente.
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Figura 5.35: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 5
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Figura 5.36: Coeficientes aerodindmicos para um ciclo - Simulagao 5

As visualiza¢oes do escoamento mostram uma oscilagao com momentos muito bem de-
finidos para os momentos ascendente e descendente, sendo possivel identificar a direcao do

movimento do aerofélio devido a deflexao da esteira ou pelo sentido de rotacao dos vortices.

Ainda, é possivel identificar a emissao de ondas nos momentos proximos aos pontos de
maior e menor deslocamento e ainda, identificar que os vortices emitidos por este aerofélio
sao maiores que os observados anteriormente. Este caso apresenta fendmenos mais com-
plexos e energéticos que os anteriores. Por fim, as ondas de choque se deslocam sobre o
aerofolio, de modo que a onda de choque no intradorso percorre uma distancia maior que a

onda de choque no extradorso.

Quando a onda de choque no intradorso chega em sua distancia méxima, apice do
movimento de ascensao do aerofélio, ocorre uma grande regiao de separacao do fluido,
conforme observado na figura 5.39, neste momento sao registrados os maiores valores para os

coeficientes de sustentacao, arrasto e momento. Ainda, esta mesma regiao de descolamento
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passa a se unir ao aerofélio quando este encontra-se em movimento descendente, conforme

apresentado na figura 5.40, menor posicao do deslocamento.
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Figura 5.37: B - Simulagao 5
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Figura 5.38: fBr - Simulagao 5
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(a) Simulagao 5 - 540.000 iteragoes

(b) Simulagéo 5 - 550.000 iteragoes

Figura 5.39: S - Simulagao 5 - Posigao de maior deslocamento




(a) Simulagao 5 - 620.000 iteragoes

(b) Simulagéo 5 - 630.000 iteragoes

Figura 5.40: 7 - Simulagao 5 - Posi¢ao de menor deslocamento




5.3.6 Comparacao dos Resultados para Variagao da Amplitude

As figuras 5.41, 5.42 e 5.43 apresentam os coeficientes de sustentagao, arrasto e momento
para todos os casos de variacao de amplitude. Para esta comparagao foram utilizados apenas

dois periodos de oscilagao e o tempo em sua forma normalizada.

E possivel notar que o incremento da amplitude de oscilacao gera aumentos nas ampli-
tudes de variacao dos coeficientes aerodinamicos. Ainda, o aumento da amplitude implica
em um escoamento mais complexos e também mais energéticos, como é possivel observar

nas visualizagoes (7.

Ainda, pequenas amplitudes de oscilacao, associadas a baixas frequéncias, implicam
em escoamentos com pouco ou nenhum fenémeno associado diretamente a movimentacao
vertical. Dessa forma, é possivel perceber que a magnitude dos efeitos aerodinamicos sobre

um aerofélio estao associados a velocidade vertical de oscilagao.
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Figura 5.41: Coeficientes de sustentacao para variacao da amplitude
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Figura 5.42: Coeficientes de arrasto para variacao da amplitude

Por fim, o aumento da amplitude de oscilagao, consequentemente da velocidade de
oscilagao, aparenta ser benéfico para o coeficiente de sustentacao, conforme figura 5.41.
Porém, é necessario observar que este aumento estd acompanhando de um aumento na

amplitude de oscilagao do coeficiente de arrasto e momento, figuras 5.42 e 5.43.
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Figura 5.43: Coeficientes de momento para variagao da amplitude

Para a campanha de simulacao com variacao da amplitude nao obteve-se coeficiente de

arrasto negativo, ou seja, geragao de empuxo.

5.4 Variacao da Frequéncia de Oscilacao

De maneira similar ao realizado com a amplitude de oscilagao, foram simulados casos de
oscilagao vertical variando a frequéncia de oscilagao para uma determinada amplitude de
A = 0,2 m. Desse modo, foram realizadas comparagoes e anéalises sobre estes resultados.

A tabela 5.6 apresenta os parametros utilizados.

Diferentemente dos casos anteriores, as simulagoes com variacao de frequéncia necessi-
taram de ntimeros de CFL menores, devido as velocidades verticais obtidas e consequente-

mente complexidade dos escoamentos.

Tabela 5.6: Parametros simulagao - Variagao da Frequéncia de Oscilagao

Aerofolio  Pontos Geometria  Bordo de fuga

OAT15A 4810 chanfrado
M Uso (m/s) a (%)
0,85 295,00 0
L Resolucao (n/L) Dimensao malha Regiao nao regular
1 1024 6 x4 512
Kdiv Krot Kp'res Krho K4
3.0x10~ 3. 0x10~ 3.0x10°3 3.0x103 3 0x102
F (Hz) CFL At (s) Uvertmaz (M/s)  Qefemaz (°)
20 0,4 6,07 x 1077 25,13 4,86
20 0,4 6,02 x 1077 62,83 12,02
117 0,3 4,33 x 1077 147,02 26,49
150 0,23 3,20 x 1077 188,49 32,07
235 0,2 2,56 x 1077 295,30 45
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5.4.1 Simulagao 6: f =20 Hz

Similar a simulagao 1, este caso foi simulado durante um periodo maior se comparado
as demais simulagoes desta campanha. Foram simulados um total de 12 ciclos completos,
totalizando um milh&o de iteragoes. A figura 5.44 apresenta a posi¢ao do aerofdlio e sua

velocidade vertical, em fungao do tempo normalizado pela frequéncia.

OAT15A-M=0,85-A=0,2m-f=20Hz
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Figura 5.44: Posigao e velocidade - Simulagao 6

A figura 5.45 apresenta os coeficientes aerodinamicos obtidos desta simulagao, descon-
siderando o primeiro ciclo do movimento. De maneira similar a simulagao 1, este caso
apresenta uma regiao com flutuagoes dos valores dos coeficientes aerodinamicos. Ainda, ao
considerar o () é possivel verificar que a regiao com flutuagoes de valores compreende um

momento de ascensao do aerofdlio.

A figura 5.46 apresenta a relagdo entre variaveis ciclicas para esta simulagao. As figuras
(a) e (b) mostram que nesta simulagao para que houvesse coeficiente de sustentagao negativo
seria necessario uma combinacao de velocidade vertical negativa e angulo de ataque efetivo
negativo. As figuras (c) e (d) mostram auséncia de coeficiente de arrasto negativo para

todos as combinacoes de Uyers € e

As figuras 5.47, 5.48 e 5.49 representam o escoamento para um ciclo completo. E possivel
observar que a esteira esté defletida no sentido contrario do movimento do aerofélio, e os

vortices formados mudam de sentido de rotagao em conformidade com o sentido da oscilagao.

Ainda, é possivel identificar, durante o periodo ascendente, a ocorréncia de uma regiao de
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Figura 5.45: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 6

separagao de fluido no intradorso, proximo ao bordo de fuga. Esta mesma regiao desaparece

quando a geometria segue no sentido descendente.

Também, na figura 5.48 é possivel identificar a emissao de ondas pelo aerofélio. O que
indica, novamente, que aumento da velocidade vertical é fator fundamental nas oscilagoes

verticails.
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Figura 5.47: Br - Simulagao 6




Figura 5.48: B - Simulagao 6
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5.4.2 Simulagao 7: f =50 Hz

Ao aumentar a frequéncia de oscilacao é perceptivel que existe um aumento nas oscilagoes
dos coeficientes aerodinamicos, conforme a figura 5.50. Ainda, estes coeficientes apresentam
um comportamento diferenciado quando se aproximando de seus valores maximos, ou seja,

ocorrem algumas flutuacgoes nos valores. Caracteristica observéavel nos trés coeficientes.

OAT15A-M=0,85-A=0,2m-f=50Hz
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Figura 5.50: Coeficientes aerodinamicos - Simulacao 7

As visualizagoes do escoamento mostram que este caso apresenta fendmenos mais in-
tensos que as simulacoes anteriores. Devido sua alta frequéncia o aerofélio possui uma
velocidade vertical méxima alta, Uy = 62,83 m/s, o que corresponde a 21% da veloci-

dade do escoamento livre e um angulo de ataque efetivo da ordem de 12°.

E possivel verificar que os vortices nesta simulacao apresentam um tamanho maior que
os vortices observados anteriormente. Ainda, na imagem 5.52, primeiro quadra, a esteira

aparenta formar uma parabola, o que indica que o aerofélio esta mudando o sentido de seu
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deslocamento vertical, neste caso, o aerofélio esta iniciando uma trajetoria descendente.

Diferentemente das simulacoes anteriores, nao esta havendo uma regiao de descolamento
de fluido no intradorso, préoximo ao bordo de fuga. Analisando o escoamento e a distribuicao
de C,, na figura 5.51 tem-se que a linha inferior do grafico representa o extradorso e a linhas
superior representa o intradorso. Essa percepc¢ao se da em funcgao das posi¢oes das ondas
de choque. Ainda, apo6s a onda de choque no extradorso ocorre um aumento da pressao,
proximo ao bordo de fuga. De maneira anéloga para o intradorso, tem-se uma abaixamento
da pressao. A imagem do escoamento, proximo ao bordo de fuga, indica um actmulo de
fluido que segue do extradorso para o intradorso. Logo, existe a possibilidade de estar

havendo um regiao de recirculagao de fluido neste caso.
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Figura 5.52: fr - Simulagao 7



(h)

Figura 5.53: fr - Simulagao 7




5.4.3 Simulagao 8: f =117 Hz

Esta simulagao tem por objetivo obter velocidade vertical maxima igual a metade da

velocidade do escoamento livre. Neste caso, para uma amplitude de 0,2 m, temos:
Upert = 2% T x [ xcos(2xm* f*t), (5.2)

para o caso de velocidade maxima, tém-se cos(2 7 * f xt) = 1, logo:

Uso

f:2*7r*A>|<2’

(5.3)

por fim, a velocidade maxima vertical é de 147,00 m/s.

A figura 5.54 apresenta os coeficientes aerodinamicos obtidos para a frequéncia de 117
Hz. Estes parametros possuem uma amplitude de oscilacao maior que os casos anteriores.
E notavel que durante um ciclo de oscilacdo o coeficiente de arrasto apresente seus maiores
valores quando o aerofélio estéd em trajetoria ascendente. Ainda, nota-se que apds alguns

ciclos de oscilacao o coeficiente de arrasto tende a conter um tnico valor maximo e minimo.

Este casa apresenta diversas ondas de choque sendo destacadas do aerofélio a medida
que ele atinge o seu ponto maximo e minimo de de oscilagao. Devido a quantidade de
fenomenos presentes e também suas intensidade, é possivel concluir que esta simulacao

apresenta um elevado grau energético.

Ao correlacionar as visualizagoes do escoamento com as distribuicoes de C), da figura
5.57 conclui-se que as ondas de choque localizadas no intradorso e extradorso estao sempre
em contato com o aerofélio, ao mesmo tempo que interagem com outras ondas de choque
presentes no escoamento. Ainda, as ondas de choque sobre o aerofélio percorrem uma

distancia de aproximadamente 0, 2¢ sobre o aerofélio.

Por fim, ao avaliar as distribuigoes de pressao proximas ao bordo de ataque conclui-se
que estd regiao nao apresenta grandes variacoes de pressao, o que indica a auséncia de

formacao de vorticidades no bordo de ataque, ou seja, auséncia de estol dinamico.
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Figura 5.54: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 8
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Figura 5.56: Br - Simulacdo 8
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5.4.4 Simulagao 9: f =150 Hz

Os resultados obtidos para esta simulagao sao bastante simulares aos obtidos para a
frequéncia de 117 Hz. Os coeficientes aerodinamicos apresentam comportamento ciclico,
em conjunto com a oscilagao do aerofélio e possuem seus valores maximos e minimos au-

mentados a medida que se aumentam as frequéncias de oscilagao.

OAT15A-M=0,85-A=0,2m-f=150 Hz
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Figura 5.58: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 9
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Figura 5.59: fBr - Simulagao 9




Figura 5.60: fBr - Simulagao 9
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5.4.5 Simulagao 10: f =235 Hz

Esta simulagao apresenta um caso extremo de oscilacao, ou seja, para esta frequéncia
obtém-se um valor para a velocidade vertical maxima de oscilagao proximo ao valor da
velocidade do escoamento livre. Assim, a componente resultante desta velocidade apresenta

valores maiores que M = 1, ou seja, escoamento supersonico.

Ainda, a figura 5.62 mostra que os picos dos coeficientes aerodindmicos sao maiores e

alguns momentos existe a rapida presenca de coeficientes de arrasto negativo.

Ao analisar as figuras 5.63, 5.64 e 5.65 é possivel observar que este escoamento apresenta
uma grande complexidade, com formagao de intensos e maiores vortices, em comparagao
aos resultados anteriores. Ainda, este escoamento apresenta a coalescéncia entre ondas de

choque, bem como o descolamento das ondas de choque em diversos posigoes do aerofélio.

OAT15A-M=0,85-A=0,2m-f=235Hz
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Figura 5.62: Coeficientes aerodinamicos - Simulagao 10
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Figura 5.63: S - Simulagao 9
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5.4.6 Comparacao dos Resultados para Variagao da Frequéncia

As figuras 5.66, 5.67 e 5.68 apresenta uma comparagao de todo os coeficientes aerodi-

namicos para a campanha de variacao de frequéncias.

Os coeficientes apresentam um comportamento ciclico diretamente ligado a oscilagao ver-
tical. Ainda, as amplitudes, o seja, maximos e minimos, variam de acordo com a frequéncia
utilizada. Assim, a medida que se aumenta a frequéncia obtém-se um aumento na oscilacao

dos coeficientes.

Ainda, medida que aumentam as frequéncias, e consequentemente as velocidades verti-
cais méaximas, surgem novos fenémenos. Para a frequéncia mais baixa, nao haviam fenéme-
nos intensos, somente as oscilagoes dos coeficientes e algumas pertubacgoes de baixo signifi-
cado. Porém, para frequéncias elevadas os escoamentos apresentam fenémenos complexos,

como multiplas emissoes de ondas de choque.

Contudo, a pesar dos escoamentos com altas frequéncias apresentarem elevadas comple-
xidades nao foi encontrado coeficiente de arrasto negativo ou formacao de estou dinamico,

mesmo para altas velocidades verticais e consequentes angulos de ataque efetivo.

Por fim, na tentativa de obter coeficientes de arrasto negativo, foram realizadas simula-
¢oes com angulo de ataque igual a 3°, conforme apresentado nas figuras 5.69, 5.70 e 5.71.
Estas simulagoes nao apresentaram grandes diferencas devido a presenga do pequeno an-
gulo de ataque inicial. Para estes trés casos, os tnicos resultados apresentados serao os
coeficientes aerodinadmicos, uma vez que os resultados obtidos sao similares aos resultados

j& apresentados.

OAT15A-M=0,85-A=0,2m-f=20 Hz
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Figura 5.66: Comparagao dos coeficientes aerodinamicos para as variagoes de frequéncia
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Figura 5.67: Comparagao dos coeficientes aerodinamicos para as variagoes de frequéncia

Figura 5.68: Comparagao dos coeficientes aerodinamicos para as variacoes de frequéncia
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Figura 5.69: Comparacao dos coeficientes acrodinamicos para as variagoes de frequéncia e
a=3°
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Figura 5.70: Comparacao dos coeficientes aerodinamicos para as variagoes de frequéncia e
a=3°

Figura 5.71: Comparacao dos coeficientes aerodinamicos para as variagoes de frequéncia e
a=3°
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Capitulo 6
Conclusoes

O estudo da aerodinamica ¢ fundamental para o desenvolvimento de novas tecnologias.
Compreender e analisar os diversos fendmenos fisicos envolvidos em escoamentos é parte
integral deste desenvolvimento. Assim, as ferramentas computacionais compoem um dos
diversos meios de se compreender e analisar fenomenos fisicos. Neste contexto, insere-se
este projeto, que contém como objetivo principal a realizagao de simulagoes numéricas de
um aerof6lio com oscilagao vertical em regime transénico, a fim de compreender e avaliar

os fendmenos aerodinamicos relacionados.

Neste sentido, a primeira etapa deste projeto foi constituida por uma revisao bibliogra-
fica sobre o assunto e busca de dados experimentais ou numéricos envolvendo oscilagoes

verticais de aerofélios.

A etapa seguinte foi compreendida pela defini¢ao do tipo de movimento a ser estudado e
conseguinte implementagao deste tipo de deslocamento no c6digo computacional VAT —Vir-
tual Aeroacoustic Tunnel, desenvolvido pelo Laboratério de Aeroactustica Computacional
—CAALab, localizado na Universidade de Brasilia. Para tanto, a implementacao se deu na
versao 151 do VAT.

A verificacao e validacao da implementacao foi realizada utilizando uma malha compu-
tacional de baixa resolugao para simular um aerof6lio NACA 0012 com oscilagao vertical em
regime transonico. Os primeiros resultados apresentaram uma assimetria na distribuicao
de pressao ao longo da superficie do aerof6lio, bem como, uma assimetria nas posicoes das
ondas de choque. Uma mudanga no bordo de fuga deste aerofélio reduziu consideravelmente
as assimetrias relatadas. Portanto, para o caso em questao, o bordo de fuga foi um fator
determinante nos resultados obtidos. Para tanto, recomenda-se um estudo mais detalhado

sobre a influéncia do formato do bordo de fuga na utilizagao do VAT.

Ainda, a implementacao no VAT permitiu a confeccao de arquivos contendo a distri-

buicao de C),, para uma dada frequéncia determinada pelo usuério. A utilizagao destes
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arquivos em formato de animacao possibilitou uma melhor compreensao dos efeitos advin-

dos das oscilagoes verticais.

Também, foi realizada a calibragao do fator de escorregamento para aerofélio OAT15A
em regime transonico. O método de calibragao se deu pela comparagao da distribuigao
de pressao obtida na simulacao com resultados experimentais. Conclui-se que este fator
é bastante sensivel a variagoes, ou seja, pequenas alteracoes em seu valor implicam em

mudancas significativas no resultados esperados.

De modo a compreender a influéncia da variacao da amplitude de oscilagao, para uma
dada frequéncia, foi realizada uma companha de simulagoes utilizando um aerofélio transo-
nico OAT15A. Os resultados mostraram que o aumento da amplitude de oscilagdo da ge-
ometria implica em uma oscilagao dos coeficientes aerodindmicos com a mesma frequéncia
de oscilagao do aerofdlio. Ainda, foi observado o surgimento de uma regiao de separacao
do fluido, para o aerofélio OAT15A no intradorso préoximo ao bordo de fuga, durante o mo-
vimento de ascensao. Este fendmeno torna-se mais intenso com o aumento da velocidade

vertical de oscilacao.

Com a campanha de simulac¢oes para aumento da frequéncia de oscilagao, observou-
se que os valores maximos e minimos dos coeficientes aerodindmicos aumentam em mo-
dulo. Ainda, foi observado que os escoamentos apresentam caracteristicas mais complexas
a medida que a frequéncia de oscilagao, consequentemente velocidade de oscilagao vertical,

aumenta.

Os fendmenos observados durante o aumento da frequéncia sao mais intensos que aqueles
observados com o aumento da amplitude, tendo em vista que as velocidades verticais maxi-
mas apresentavam maiores valores. Contudo, o aumento da amplitude de oscilagao também
pode gerar valores equivalentes de velocidades verticais, porém, seria necessario utilizar va-
lores de amplitudes abstratos a realidade, além de necessitar de uma malha computacional

verticalmente estendida.

As simulagoes desenvolvidas nao retornaram valores negativos para o coeficiente de
arrasto, conforme relatado por alguns autores em experimentos com tunel de dgua, em
regime subsonico ou simulagoes para elevados angulos de ataque. Assim, infere-se que
os efeitos de geracao de empuxo e aparecimento de estol dindmico relacionam-se com a
viscosidade dos fluidos e situagoes com caracteristicas adversas, como angulos de ataque

elevado.

Assim, o presente trabalho avaliou a influéncia das oscila¢oes verticais forcadas em um
aerofélio em regime transoénico. Concluindo que as oscilagoes verticais possuem capacidade
de atuar instantaneamente sobre os valores dos coeficientes aerodinamicos de sustentacao,

arrasto e momento.

Ainda, conclui-se que as oscilagbes com altas velocidades verticais geram pertubacoes
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intensas no escoamento, ou seja, toda a energia do aerof6lio, desde que se encontre nas
condicoes estudadas neste trabalho, estd sendo empregada na geracao de pertubacoes no

escoamento.
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