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RESUMO

Os métodos numéricos desempenham um papel cada vez mais
importante no processo de projeto de uma aeronave. No entanto, o
desenvolvimento dos métodos computacionais nesta area ainda ndo é
suficiente e muito experimento necessita ainda ser feito para
garantir a execug¢do de um projeto aerodindmico. O desenvolvimento
experimentado pelos computadores e pelos métodos numéricos,
entretanto, conduzem a substitui¢do de parte do trabalho repetitivo
experimental por simulag¢des numéricas.

Especialmente para escoamentos transénicos sdo observadas
rapidas variag¢des nos coeficientes aerodindmicos. Isto ocorre devido
as instabilidades presentes no escoamento que sdo causadas nédo
somente pelas interagdes viscosas na camada limite, mas também
devido a interagdes entre choque e camada limite.

O projeto de um avido ou de um veiculo langcador envolve o
cdlculo do escoamento em torno do mesmo, passando por vArios regimes
de escoamento. Por outro lado a andlise aeroelastica desempenha um
. papel importante para o desenvolvimento de avides modernos, uma vez
que eles tendem a ser mais flexiveis. VArios fenémenos importantes
aparecem devido a interagdes entre o escoamento e as partes
flexiveis de um avido, os quais podem limitar o seu uso. Fenémenos
aeroelasticos indesej&veis ocorrem especialmente para escoamentos
transénicos, onde o choque varia de posigdo. Entdo, para resolver
fenémenos aeroeldsticos & necessario resolver as equagdes do
problema aerodindmico e estrutural simultaneamente.

O estudo completo do escoamento em torno de uma aeronave

-

ndo & f&acil, mas é& necessério para minimizar tempo e custo de um
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projeto aerodindmico. Uma das estratégias utilizadas sdo os métodos
numéricos onde as equagdes governantes do problema sdo transformadas
em equagdes algébricas. Os métodos normalmente usados para aproximar
estas equagdes sdo os de volumes finitos, elementos finitos,
diferencas finitas e elementos de contorno.

E 6bvia a necessidade de métodos eficientes para resolver
escoamentos, especialmente para projetos aeronduticos. Muitos
cdédigos ainda em uso apresentam baixa taxa de convergéncia para
obter solugdes em regime permanente, o que conduz a elevados custos
de projeto. Conseqiientemente, existem muitos trabalhos de pesquisa
que visam aumentar a taxa de convergéncia dos métodos numéricos.
Entre estas técnicas, passos de tempo local, média dos residuos e
a sua combinagdo com técnicas "multigrid" sd@o comuns na préatica,
especialmente para obter solu¢des em regime permanente.

Este trabalho apresenta uma metodologia computacional para
resolver problemas aerodinf@micos e a sua extensdo para resolver
problemas aeroelasticos. Esta metodologia emprega volumes finitos
e elementos finitos. Volumes finitos sdo usados para resolver o
problema aerodindmico. Elementos finitos sdo usados para resolver
o0 problema estrutural. Resultados numéricos sdo obtidos para naGmeros

de Mach variando entre 0,005 até 1,5 para um cilindro, uma placa,

o aerofdlio NACA 0012, um painel e um cilindro hemisférico.
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DEVELOPMENT AND EXTENSION OF AN AERODYNAMIC

METHODOLOGY TO AEROELASTIC ANALYSIS
ABSTRACT

Today, numerical flow simulation plays more and more
important role in the design process of an aircraft. However, the
development of computational methods in this area is still not
enough and a lot of works have to be done for real designs. The
development experienced by the computers and numerical methods,
however, lead to the substitution of part of the repetitive
experimental work by computational tests.

Specially for transonic flows sharp changes in the
aerodynamic coefficients are observed. This occurs because of the
instabilities whose are caused not only by strong viscous
interations in the boundary layer, but also by interactions between
shock wave and boundary layer.

The design of an aircraft or a launch vehicle involves the
calculation of the flow behaviour during a full flight, passing
through various flow regimes. Aeroelasticity plays an important role
in the development of a modern aircraft, since they tend to be more
flexible. Some important phenomena appear in the interaction between
"the flow and the flexible parts of an aircraft, that can limit its
behaviour. Undesirable aeroelastic phenomena occur specially in
transonic flows because the shock is mobile. Then, to compute
aeroelastic phenomena it is necessary to solve the aerodynamic and
elastic equations simultaneously. |

The study of a complete flight is not easy, but it is
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necessary, in order to minimize the time and the cost of the
aerodynamic design. In this way one strategy is to use numerical
methods where the governing equations are transformed into algebraic
ones. Common methods used to approximate differential equations are
the finite volumes, finite elements, finite differences and boundary
elements.

The need of efficient methods to solve flow problems is
obvious, especially for the design of an aircraft. Many solvers,
still in use today, exhibit slow convergence to obtain steady state
solutions, which leads to high design costs. Consequently, there are
many research works to accelerate the convergence of numerical
codes. Among these approaches, the local time-stepping, residual
averaging and its combination with multigrid tecniques are in use,
especially to obtain steady state solutions.

This work presents a computational methodology to solve
aerodynamic problems and its extension to solve aeroelastic
problems. Finite volumes are used to model the aerodynamic part of
the problem. Finite elements are used to model the structural part.
Numerical results are presented for Mach-numbers ranging from 0,005
to 1,5 over a cylinder, a plate, the NACA 0012 airfoil, a panel and

a hemisphere cylinder.



1. INTRODUGAO

O desejo de voar é& talvez uma das mais antigas aspiragdes
do ser humano. Os primeiros experimentos foram dificeis, perigosos
e desanimadores. Mesmo assim o desafio continuou. Surgiu também a
necessidade de percorrer grandes dista@ncias em pouco tempo.
Portanto, o perigo e a necessidade aumentaram a responsabilidade na
construgdo das méaquinas voadoras. Por outro lado, ambigdes
histéricas contribuiram e continuam contribuindo para este
desenvolvimento, embora estas sejam, na maior parte das vezes,
indesejéveis.

Muitos fendmenos que ocorrem para um avido em véo sdo, até
hoje, um desafio, exigindo por isso experiéncias para homologar o
emprego de cada novo avido. Como a aviagdo & um meio de transporte
muito importante na atualidade, & clara a necessidade de maior
desenvolvimento dos métodos numéricos, visando a diminuig¢do de
experimentos em laboratoério.

Com o aumento da importéancia e da necessidade dos avides
na vida do homem, tanto em periodos de conflito como em periodos de
paz, surgiram ramos especializados da engenharia aplicados ao estudo
da aeronautica. Dentre os ramos da engenharia aerondutica encontram-
se a aerodindmica, a aerotermodinidmica e a aeroelasticidade. A
aerodindmica [1] corresponde a parte da fisica que estuda o
movimento ou o escoamento dos gases, e a aeroelasticidade [2] [3]
corresponde a parte da mecdnica que estuda as deformagdes da
estrutura dos corpos elasticos, como resposta as forgas
aerodinamicas aplicadas. Os fendmenos aeroel&asticos ocorrem quando

as deformagdes estruturais produzem forgas aerodindmicas adicionais,



que produzem novas deformagdes. Tais interagdes podem tender ao
equilibrio ou a destruicdao da estrutura.

E conveniente classificar os regimes de escoamento
conforme:

Regime incompressivel M, < 0,3

Regime compressivel subsénico 0,3 <M, < 0,8

Regime transénico 0,8 <M, <1,2
Regime supersdnico 1,2 <M, <5,0
Regime hipersdénico 5,0 < M,

onde M, &€ o nGmero de Mach da corrente livre, que fornece a razio
entre a velocidade do escoamento e a velocidade do som no meio.

Os escoamentos incompressiveis podem ser caracterizados
por ndo haver variagdo da massa especifica. Estes escoamentos s&o
de grande importéancia, por serem de grande freqiiéncia na natureza.
Do ponto de vista numérico o método dos volumes finitos tem sido
intensivamente empregado na previsido destes escoamentos.

Os escoamentos supersénicos e hipersénicos sio escoamentos
compressiveis a alta velocidade onde ocorrem efeitos de fortes
choques e expansdes [4] [5] [6]. Estes escoamentos sio de interesse
para a entrada de veiculos na atmosfera, e avides de alta velocidade
e foguetes. A presenga de choques refletidos constitui-se num fator
importante para este tipo de escoamento, dificultando a solucgédo
numérica com precisdo.

Os escoamentos transénicos sdo escoamentos compressivies
de grande interesse pois se aplicam a aerodinamica de avides
comerciais. Para escoamentos transénicos ocorre um comportamento
critico, uma vVvez dque & observada uma variagcdo rapida nos

coeficientes aerodinémicos [7] [8]. O escoamento & complexo devido



a4 presenga de choques e pode ser caracterizado por fortes interacgdes
viscosas na camada limite e interagdes entre choque e camada limite.
Complicag¢des adicionais ocorrem para escoamentos praticos devido a
presenca de regides de separagdo, particularmente para &ngulos de
ataque de moderados a grandes. Além disso, devido & presenga de
instabilidades no escoamento, ocorrem variagdes na posigdo do
choque, tornando a sua captagdo fortemente dependente do tempo [8].

Os trabalhos publicados até meados da década de setenta
mostram que os problemas aerodindmicos eram tratados de forma
simplificada. Muitos destes trabalhos empregavam e ainda empregam
a teoria para escoamentos potenciais com a finalidade de simplificar
a andlise e reduzir os custos de projeto. No entanto, as
perturbagdes sdo geralmente grandes o suficiente quando da andlise
de problemas transénicos, ndo permitindo, assim, o emprego de uma
formulagdo potencial. Entdo, sdo usadas as equagdes de Euler. O
emprego das equag¢des de Euler exige malhas menos refinadas que as
necess&rias para as equag¢des completas do problema aerocdinémico, ou
equagdes de Navier-Stokes, fornecendo bons resultados para o
coeficiente de pressdo [9] [10].

Outros trabalhos [11] [12], com propdsito de considerar
os termos viscosos, separavam o problema em regides, uma considerada
viscosa e conhecida como camada limite, e outra ndo viscosa, usando
métodos para fazer o acoplamento entre as regides. Estas
simplificagdes sdo necessarias pois as equagdes de Navier-Stokes,
na sua forma completa, sd8o altamente ndo lineares e exigem a
utilizagdo de malhas muito refinadas nas proximidades do corpo para
captar os gradientes de interesse.

Os experimentos aerodindmicos e aeroelasticos sempre



foram, continuam sendo e serdo importantes no projeto de aeronaves.
O desenvolvimento dos modelos numéricos e dos computadores apontam,
no entanto, na diregdo da substituicdo de parte do trabalho
experimental pelos testes computacionais, ficando como atribuicgdo
importante do trabalho de laboratério o estudo de novos fendmenos
e a experimentagdo de casos bem escolhidos que possam ser usados
também para serem comparados com métodos numéricos.

O projeto aerodin&mico de avides, por exemplo, envolve
o comportamento em véo desde a decolagem até o pouso, passando por
diversos regimes de escoamento. A aeroelasticidade tem um papel
importante no projeto e no desenvolviﬁento de avides modernos, que
tendem a ser mais leves e flexiveis [13]. Diversos fendémenos que
podem limitar o desempenho de um avido ocorrem devido & interagdo
do escoamento com as componentes flexiveis do avido. Fendmenos
aeroelasticos indesejaveis também ocorrem devido ao movimento do
choque no caso de problemas transénicos.

Os experimentos aeroel&isticos sdo de uma ordem de grandeza
mais caros quando comparados com o0s experimentos aerodindmicos
[13]. Portanto, o custo total de desenvolvimento de um avido pode
ser reduzido consideravelmente através de uma andlise aeroeléastica
tedrica confidvel. Para resolver problemas aeroelasticos &
necessadrio resolver as equagdes do problema aerodinadmico e
estrutural simultaneamente [14].

Neste sentido é importante estudar os modos estruturais
para ver quais sdo os mais importantes numa andlise aeroeléastica.
Embora a resposta da estrutura de um corpo oscilante seja
determinada pela combinag¢do de um nimero infinito de modos [13],

geralmente apenas parte deles sdo necessirios quando se quer estudar



o comportamento de uma estrutura como um todo. A participac¢do de
cada modo ndo depende somente da geometria e das propriedades
fisicas, mas, também, das condig¢des de vbo.

Devido ao surgimento de computadores cada.vez mais velozes
nos Gltimos anos, passou-se a resolver as equa¢des governantes do
problema aerodindmico de forma mais completa [15] (16]. O
crescimento das facilidades computacionais tem proporcionado o
estudo de problemas transientes com regides de descontinuidade com
mais facilidade, probiemas para os quais a obtengdo da malha torna-
se mals critica no processo de obtengdo da solugdo.

0 choque formado sobre uma asa submetida a um escoamento
transénico, como mostrado na Fig. 1.1, depende do &ngulo de ataque
e do movimento da asa. Neste caso, a precisdo temporal & de grande
importéncia [17] (18] [19] [20].

Caso existam choques, além da dificuldade de sua captagéo,
poderdo surgir problemas de instabilidade numérica em regides onde
estes surgem. Estas instabilidades sdo dependentes da qualidade da
malha, da fungdo de interpolagdo [21] e do passo de tempo empregado
para obter a solug¢do. Malhas mais refinadas na regido do chogque
facilitam a sua captag¢do, mas isto eleva o custo computacional.

A andlise numérica de um véo completo ndo & uma tarefa
facil, porém necessrio para minimizar o custo de projetos
aerodinamicos. Sendo assim, surgem estratégias para aproximar as
equa¢gdes governantes do problema. Nestas estratégias as equacgdes
diferenciais sdo transformadas em equa¢des algébricas através de
processos de integragdo aproximada para cada volume de controle,
caracterizando os métodos de diferengas finitas [21], volumes

finitos [22] [23] [24] [25], elementos finitos [26] [27] e elementos



de contorno [28].

Fig. 1.1 Presenga de choques numa asa submetida a

um escoamento transénico

Os termos ndo 1lineares das equagdes e o valor da
propriedade nas faces do volume de controle, quando necessérios, sao
aproximados de acordo com o método aplicado, obtendo-se os sistemas
de equagdes a serem resolvidos. Os métodos normalmente empregados
para solugdo de problemas aerodindmicos sdo o de diferengas finitas
e volumes finitos. Para o problema estrutural usa-se geralmente o
método de elementos finitos.

No estudo de escoamentos a alta velocidade lineariza-se
as equagdes diferenciais através de expansdes em séries de Taylor,
comum aos métodos de diferengas finitas [21] e alguns métodos de
volumes finitos [24] [25]. Neste caso ha a necessidade de introduzir
dissipagdo artificial a qual consiste de termos de terceira ou

quarta ordem, para garantir as caracteristicas de estabilidade do



método [24] [25]. A formulagdo empregada €& a formulagao
compressivel, onde a equagdo de conservagdo da massa €& usada para
o célculo da massa especifica e a energia total é& preferida na
equagdo da energia. A principal limitagdo deste procedimento & a
solucdo de escoamentos a baixa velocidade.

No estudo de problemas a baixa velocidade, as equagdes
governantes s&o normalmente integradas aproximadamente sobre os
volumes de controle elementares e a avaliagdo do valor das variéaveis
dependentes e as suas derivadas nas faces do volume de controle séao
baseados nos aspectos fisicos do problema em estudo ([29]. Este
procedimento caracteriza a formulagdo incompressivel, cujas solugdes
sdo isentas de oscilagdes esplrias quando do emprego de fungdes de
interpolagdo hibridas ou "upwind" de primeira ordem [22].

Embora este procedimento tenha surgido para a solugdo de
escoamentos a baixa velocidade, dependendo da forma de linearizagéo
da equacgado de conservagdo da massa, ele pode ser empregado na
solugdo de escoamentos a alta velocidade ou escoamentos contendo
regides mistas [30] [31] [32] [33], caracterizando a metodologia
para escoamentos a qualquer velocidade. A principal limitagdo deste
procedimento & a fung¢do de interpolagdo utilizada que, normalmente,
ndo é& de segunda ordem no espago e dificulta a solugdo de
escoamentos inviscidos a baixa velocidade [34] e escoamentos
transénicos sobre corpos aerodinédmicos ([35].

Na metodologia para escoamentos a qualquer velocidade a
tarefa consiste em encontrar alguma forma para linearizar a equagao
de conservag¢do da massa, levando-se em consideragdo variagdes tanto
de massa especifica como de velocidades [30] [31]. Como as

componentes do vetor velocidade e a temperatura possuem a sua



equagdo evolutiva, escolhe-se a equagdo de conservagdo da massa para
determinar a presséo.

Outra maneira de resolver escoamentos a baixa velocidade
partiu da observagdo das diferentes formas que a equa¢do da energia
assume para as formulagdes compressivel e incompressivel [36] [37].
Verifica-se que a forma da temperatura & preferida na equagdo da
energia para resolver escoamentos a baixa velocidade. Este
procedimento pode ser aplicado com facilidade num cbédigo
computacional preparado para resolver escoamentos compressiveis que
contenham técnicas para acelerar a convergéncia e que forneg¢am
solugdes de segunda ordem no tempo e no espago.

Como ndo & aconselhavel resolver as equagdes governantes
dos problemas aerodin@micos na sua forma completa diretamente,
devido ao tamanho do sistema linear que se origina, quando estas
equagdes sdo aproximadas numericamente, este sistema de equagdes &
normalmente resolvido de forma segregada.

Os métodos de solugdo normalmente empregados para a
solugdo de problemas aerodinémicos em volumes finitos sdo o TDMA
("Tridiagonal Matrix Algorithm" [22]), MSI ("Modified Strongly
Implicit Procedure" ([38] [39]), Runge-Kutta [24] [40] ou LU-SSOR
[41]. Dentre estes métodos, prefere-se normalmente o TDMA e o MSI
para escoamentos a baixa velocidade. Os outros dois sdo normalmente
usados para escoamentos a alta velocidade.

Os métodos de elementos finitos [26] [27] e elementos de
contorno [28] sdo métodos comumente usados para a solugdo de
problemas estruturais, mas inGmeras aplicag¢des, principalmente do
primeiro, podem ser vistas no estudo de problemas aerodin@micos [42]

[43] [44) [45]). A regido a ser analisada podera possuir formas,



cargas e condigdes de contorno arbitrarias permitindo a
discretizagdo de dominios com facilidade. Afim de conservar estas
caracteristicas de versatilidade, a aplicagdo dos principios de
conservagdo tem sido feita desta forma no método de elementos
finitos baseado no volume de controle [46] [47] [48].

Os métodos de solugdo para problemas dinémicos estruturais
sdo os de integragdo direta como o de Houbolt e de Newmark [26] [27]
e o de superposic¢do modal. Quando da solugdo de estruturas simples
com um elemento de viga, por exemplo, o custo de uma integracgéao
direta ou de uma andlise modal & semelhante.

E ébvia a necessidade de métodos numéricos eficientes para
resolver os problemas aerodindmicos. Muitos cédigos computacionais
ainda em uso apresentam baixa taxa de convergéncia aumentando o
custo computacional. Conseqiientemente, existem atualmente muitos
trabalhos que visam aumentar a eficiéncia dos cbédigos
computacionais.

As técnicas para aceleragdo da convergéncia convencional
sdo as do passo de tempo local, média dos residuos e "multigrid".
O passo de tempo local permite reduzir em aproximadamente uma ordem
de grandeza o tempo computacional necessirio para obter a solugdo
em regime permanente [40]. Média dos residuos é empregada para
aumentar o nimero de Courant de um esquema explicito [40]. Este
procedimento consiste na substituigido dos residuos por uma média dos
residuos vizinhos. A idéia da técnica "multigrid" & o emprego de uma
seqiiéncia de malhas ndo refinadas para amortecer as perturbagdes
do erro da solugdo na malha refinada [49] ([50] [51] [52] ajudando

a diminuir o esforg¢o computacional que, para problemas transdénicos,

pode chegar a 90%.



10

Na solugéao de problemas aeroeldsticos o problema
aerodindmico geralmente tem sido resolvido usando diferengas finitas
[14] [17] (18] [19] [53] ou elementos finitos, e a parte estrutural
com elementos finitos. Na solugdo de problemas aeroeiésticos com
elementos finitos a formulagdo ALE ("Arbitrary Lagrangian-
Eulerian"[54] [55] [56] [57]) tem sido empregada. Nesta formulagéo
os pontos da malha podem mover-se com o fluido, permanecerem fixos,
ou movem-se de forma especificada. Nesta formulagdo [57] a malha
computacional & tratada como um sistema de referéncia que pode estar
se movendo a uma vVvelocidade arbitraria.

O presente trabalho tem por objetivo [35] a obtengdo de
um método para solug¢do de problemas aerodinédmicos e a sua extenséo
para a solugdo de alguns problemas aeroeldsticos. Para a parte
aerodinédmica o procedimento emprega o método dos volumes finitos
baseado no processo de integragdo temporal de Runge-Kutta e
aproximagdo espacial de segunda ordem, com a introdugdo de
dissipagdo artificial. Isto permite informar adequadamente a
solugdo aerodinémica, que & necessiria para um procedimento de
solugdo aeroeléastico. Apresenta-se ainda uma formulagdo para
escoamentos a qualquer velocidade baseada no método incompressivel
[22] [30] com a finalidade de comparag¢do entre os métodos.

A solugdo da parte estrutural baseia-se no método dos
elementos finitos utilizando um elemento de viga. Escolheu-se o
elemento de viga baseado na teoria de Timoshenko por ser possivel
a sua aplicagdo tanto para vigas 1longas como para Vvigas
relativamente curtas. Simplificagdes desta viga podem ser usadas
para problemas de interesse. O referencial de descrigdo do problema

fluido-sb6lido é o Lagrangiano, uma vez que a estrutura sofre
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deslocamentos infinitesimais.

Um outro objetivo deste trabalho é mostrar que existe mais
de uma possibilidade de solugdo de escoamentos compressiveis e/ou
incompressiveis para valores de Mach variando entre 0,005 e 1,5,
usando métodos baseados em procedimentos de pré-condicionamento.

As técnicas empregadas para acelerar a convergéncia neste
caso como passos de tempo local, média dos residuos e "multigrid"
(multigrade) sdao usadas para resolver escoamentos quase
incompressiveis (Mach = 0,005). No entanto, nenhuma destas técnicas
serd empregada para problemas transientes neste trabalho.

A ferramenta resultante deste estudo visa contribuir para
a solugdao dos complexos problemas aerodindmicos e aeroelasticos
encontrados na engenharia.

Descreve-se a seguir o escopo do trabalho. O Capitulo 2
apresenta as equag¢des governantes para problemas aerodindmicos e
estruturais. A aproximagdo destas equagdes & descrita no Cap. 3. No
Cap. 4 demonstra-se os principais tipos de condig¢des de contorno
utilizadas, as condigdes iniciais e a geragdo da malha
computacional. No Cap. 5 & descrita a metodologia geral de solugdo
das equag¢des governantes. No capitulo que se segue sdo introduzidas
as principais técnicas para aceleragdo da convergéncia para obter
solugdes em regime permanente como passo de tempo local, média dos
residuos e "multigrid".

No Cap. 7 é& mostrada uma seleg¢do representativa de
resultados aerodinamicos, estruturais e aeroelasticos. Finalmente,
sdo apresentadas as conclusdes, as referéncias bibliograficas e um
apéndice que descreve alguns fundamentos da aeroelasticidade

classica.
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2. EQUAGOES GOVERNANTES

Enquanto que as equagdes governantes dos problemas
aerodinadmicos sdo as equagdes de Euler ou de Navier-Stokes, as
equagdes governantes para problemas estruturais sdo as equag¢des do
movimento ou do equilibrio dindmico. Estas equagdes sdo apresentadas

a sequir.

2.1 Equag¢bes governantes para problemas aerodindmicos

As equagdes governantes dos problemas aerodinémicos sdo as
equagdes de conservagdo da massa, da quantidade de movimento e da
energia. Estas equag¢des, para escoamentos ndo viscosos, sdo as
equacgdes de Euler, e podem ser escritas em coordenadas cartesianas
como:

Conservacao da massa

9p , 9(pu) , 9(pv) , O(pw) _
at ox ay oz

(2.1)

Conservagdo da quantidade de movimento (diregdo x)

d(pu) , d(puu) , 9(puv) , d(puw) _ _ Op
Jat ox oy oz ox

(2.2 a)

Conservagdo da quantidade de movimento (diregédo y)

d(pv) d(pvu) d{pvv) d(pvw) _ _ dp
ac | ox T oz oy (2.2 b)
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Conservacido da quantidade de movimento (direcgdo z)

d(pw) d(pwu) d(pwv) d(pww) _ _ Op

3t T ax T ey T az 3z (2.2 c)
Conservagado da energia
Jd(pE) J(puH) Jd(pVH) Jd(pwH) _

ac T oax oy Y Tz 0 (2.3)

A energia total E e a entalpia total H sdo dadas por

u? + v? + w?
2

E=e+

H

E+ P
P

A relagdo de estado para um gas ideal é escrita na forma

(58]

2 2 2
p=pRT = (y-1)p[E - L +‘; W (2.4)

onde R &€ a constante dos gases e Yy & a relagdo entre os calores

especificos. As Egs. (2.1) - (2.3) também podem ser escritas na

forma integral, conforme [58]

daw = =
= . = 2.5
fv th+fS[F Alds =0 ( )

onde

pu

=

f
©

<

pw
PE ]
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-

pgd
pug + pi
F={pvd+pJ|
pwg + pk
| PHG |

O vetor normal fi e o vetor velocidades d sdo escritos como

= o g ol
n=na+n,j+nk

g=ul+ vy +wk

A forma apresentada na Eq. (2.5) é preferida com a
formulagdo compressivel. Quando do emprego da formulagéao
incompressivel ou da formulagdo para escoamentos a qualquer

velocidade estas equag¢des sdo escritas na forma genérica [22]

a(pd) , J(pud) , o(pwvh) , I(pwd) _ _ ¢
3t + 5 + ay + 37 p (2.6)

onde ¢ & (u,v,w) para as equagdes de conservagdo da quantidade de
movimento, 1 para a equag¢do de conservagdo da massa e T para a
equac¢do de conservagdo da energia. O termo fonte p¢ é nulo para

a equacao de conservagdao da massa,

_ Op _ op _ Op

Ox ' y’ 9z’
para as equagdes de conservagdo da quantidade de movimento nas

direcbes x, y e z , respectivamente, e

1[0p

YKL + V. (pd) - p(V.3)
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para a equagdo de conservagdo da energia.

2

A forma incompressivel destas equagdes é obtida fazendo-se

a massa especifica constante, e esta simplificagdo & geralmente

utilizada para valores de Mach da corrente livre inferiores a 0,3.

2.2 Equag¢bes governantes para problemas estruturais

As equagdes governantes dos problemas estruturais sdo as
equagdes do movimento ou do equilibrio dindmico. Para obtenc¢do das

equagdes do movimento utiliza-se o principio de Hamilton [26] [27]

tz
6ft1[t - (mnp, + W)ldt =0 (2.7)

onde 7 representa a energia cinética, m, a energia potencial total
e W o trabalho realizado pelas forgas externas. A energia cinética

é dada por

=1 v 12 dQ
T zj;r[qg d (2.8)
onde r € a massa especifica do sélido.

A energia potencial total pode ser escrita como

_ 1 _ _
Tp = Efooijeij dQ foqibi dil frtiqi dar (2.9)

onde N1 representa o dominio do corpo e I' 0o contorno deste dominio,
conforme mostrado na Fig. 2.1.

Substituindo-se as Eq. (2.8) e (2.9) na Eq. (2.7), obtém-
se as equagdes governantes do problema din&mico estrutural. Estas

equagdes sdo aproximadas em elementos finitos usando fungdes de
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interpolagdo 1lineares, quadraticas, cGbicas, etc, dependendo do

elemento escolhido. Desta forma obtém-se a equag¢do do movimento na

sua forma discretizada, ou seija,

(M@ + [Cl{@ + [Kl{a = B (2.10)

Fig. 2.1 Dominio de um corpo qualquer

onde [M] representa a matriz massa, [C] a matriz de amortecimento,

(K] a matriz de rigidez, {q} os graus de 1liberdade e ({F} o

carregamento (excitacgdo).

Quando o amortecimento estrutural ndo é considerado, a Eq.

(2.10) resulta em

MG + [Kl{g = & (2.11)
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3. APROXIMAGAO DAS EQUAGOES GOVERNANTES

3.1 Introducgéao

Os métodos de solugdo das equagdes governantes do problema
aerodindmico sdo voltados para escoamentos compressiveis e
incompressiveis. Considere um escoamento para o qual devem ser
resolvidas as equa¢des da conservagdo da massa, da quantidade de
movimento e da energia. As incdégnitas sdo pressdo, temperatura (ou
energia total), massa especifica e as componentes do vetor
velocidade. Se for empregada uma metodologia segregada do processo
de solugdo €& necessario que cada incégnita tenha uma equagdo
evolutiva para ser avancgada.

Se a massa especifica ndo varia significativamente com a
pressdo, o desafio & determinar um campo de pressdes que, quando
inserido nas equag¢des do movimento, origine um campo de velocidades
que satisfagca a equag¢do de conservagcdo da massa. A equacdo da
energia & utilizada para o cdlculo da temperatura e as equa¢des da
quantidade de movimento para o cdlculo das componentes do vetor
velocidade. Torna-se necessirio tratar o acoplamento pressdo-
velocidades uma vez que o sistema & resolvido segregadamente. Entdo,
substitui-se as velocidades como uma fungdo da pressio na equagao
de conservagdo da massa e obtém-se a equa¢do para a pressdo. Esta
formulagdo & denominada de formulagdo incompressivel [22] [23]. A
classe de problemas mais importantes que usa esta formulagdo & a dos

problemas de transferéncia de calor com escoamentos a baixa

velocidade.
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Se a massa especifica tem variagdo considerivel com a
pressdo, a equagdo de estado, relacionando a massa especifica com
a pressio e a temperatura, é a equacgdo evolutiva para a pressao,
enquanto que a equagdo de conservag¢do da massa & usada para a massa
especifica. Esta formulagdo, onde todas as variaveis dependentes
possuem a sua equagdo de evolugdo, é chamada de formulagéo
compressivel [21] [24] [25]. A classe de problemas mais importante
que usa esta formulagdo & a dos escoamentos de gases a alta
velocidade, onde o principal interesse é a determinagcdo do
coeficiente de pressdo sobre a superficie do corpo, para o calculo
das forcgas de arrasto e sustentagdo de corpos aerodindmicos.

Com base no exposto anteriormente, uma das diferengas
entre a formulagdo compressivel ou a incompressivel & a maneira de
linearizagdo adotada na equagdo de conservagido da massa. A idéia
basica da formulagdo para escoamentos a qualquer velocidade ([30]
[31] [32] [33] é substituir as velocidades e a massa especifica como
fungdo da pressdo na equagdo de conservagdo da massa e determinar
a pressdo ou a variag¢do da pressdo (p’). Neste caso, a equacdo de
conservag¢do da massa se transforma numa equagao para a pressdao que
carrega os efeitos da variag¢do da velocidade e da massa especifica.
Esta formulagdo baseia-se na formulag¢do incompressivel.

Como a formulagdo compressivel é mais aplicada na solugdo
de problemas aerodindmicos a alta velocidade e devido a
possibilidade de estender esta formulagdo para a solugdo de
problemas aerodinédmicos incompressiveis, através do emprego de
técnicas de pré-condicionamento, esta formulagdo & preferida neste

trabalho. Pré-condicionamento, no entendimento deste trabalho,

consiste em transformar o sistema de equagdes governantes do
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problema aerodinédmico de forma a modificar o conjunto de autovalores
e autovetores resultantes da matriz Jacobiana, que tendem a valores
muito diferentes (0 e c, onde c é& a velocidade do som) quando o
nimero de Mach tende a 2zero. Isto é desejado para continuar
selecionando adequadamente o passo de tempo e a dissipacdo
artificial para escoamentos (quase) incompressiveis, garantindo
assim a estabilidade do método.

O desenvolvimento de metodologias para a solugdo de
escoamentos compressiveis e incompressiveis com um modelo Gnico vem
" recebendo grande atengdo dos pesquisadores. Isto deve-se a
necessidade de resolver problemas onde aparecem virios regimes de
escoamento como por exemplo para bocais convergentes-divergentes.

Dando prosseguimento, descreve-se as formulacgdes
aerodindmicas e a aproximagdo do problema estrutural para um
elemento de viga com a nomenclatura utilizada na literatura [59]

[60] [35] [24] [58] [61].

3.2 Procedimento de solug¢do em volumes finitos baseado

na formulagdo incompressivel
3.2.1 Transformag¢d8o de coordenadas

A Eq. (2.6) é transformada para o sistema generalizado de
coordenadas para conferir maior flexibilidade e generalidade do
modelo numérico. A transformacdo é feita do plano fisico (x,y,z,t)

para o plano transformado ({,m,y,t). A equacdo transformada obtida
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pode ser escrita como [35])

L-4

a ¢+a +-§_ +i =—p_
.%Hﬂ o¢ (PUD) aTI(pV¢) aY(de)) =

= -p* (3.1)

As componentes contravariantes do vetor velocidade U, V e
W levam a informagdo da resultante entre o escoamento e a velocidade
da malha. Estas s&o escritas, como por exemplo [35] (veja a Fig.

3.1)

U= =[(ux) .8, + (v-y;) .§, + (w-2) .§,] (3.2)

1
J
e de forma semelhante para V e W. Na Egq. (3.2) u, v e w sdo as
componentes cartesianas do vetor velocidade e x., y, e z, s&o as
velocidades da malha, que sdo nulas para malhas fixas.

O Jacobiano da transformac¢do é escrito como

Ex Ey Ez Et
J = det nx ny rlz nt
Yx Yy Yz Yt
0 0 0 1
onde
& = T azy = Z7y)

§y = I(zy%y - X2,

(201
N
it

T(XYy = VX))

Et - (Xtex + ytEy + Ztgz)

e de forma semelhante para as outras componentes. Para mais detalhes

sobre a transformacdo de coordenadas veja [35).
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3.2.2 Discretizagdo das equag¢bes governantes do problema

aerodinamico

Integra-se a Eg. (3.1) no volume e no tempo

f:mf:f:fwe[?%(%)%% (pUP) +% (p Vo) +% (pH) ]dédn dydt =

[T b akananae

O arranjo co-localizado com variaveis {u,v,w} armazenadas
nos centros do volume de controle é empregado, conforme mostra a
Fig. 3.1. Nesta figura U, V e W sdo as componentes contravariantes

do vetor velocidade.

Fig. 3.1 Arranjo —co-localizado (armazenamento nos

centros do volume de controle - planos §{xm e

Exy)
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Obtém-se
040
95“’?-9?‘2? ﬁ‘t’ + [pUd|,-pUd|,) AnAy + [pV|,-pVvd|,) AEAY +
P Jp

[pWd|,;—pWd| ] AEAN = -L[P*1AV

Esta equagdo também pode ser colocada na forma

———M@’Xfp St MM M, MO M DM, = - LIBY] AV (3:3)

onde {e, w, n, s, d, f} representam as faces do volume de controle,

conforme mostrado na Fig. 3.1. Os coeficientes s3o escritos como

1y = A
P
Qo
MP - PpAV
JP
M, = (pU) ,AnAy

<
i

L, = (pU) AnAy

M, = (pV) ,AEAY
M, = (pV) AEAY
My = (pW) AEAn
M, = (pW) AfAY

O termo L[p?] & a aproximacdo de p?, e o superescrito "o"

indica que as variaveis sdo avaliadas no instante t, enquanto que

as

outras variaveis sd3o avaliadas no instante (t + At)
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caracterizando uma formulagdo implicita.
Os valores de ¢ nas faces do volume de controle podem ser
obtidos através do esquema "WUDS" [29], como por exemplo para a face

leste do volume de controle

b, = (0,5+a. )¢, + (0,5-a,) b, (3.4)

Nesta expressdo observa-se que o primeiro termo contém a
informagdo da propriedade do ponto imediatamente anterior a face e
o segundo termo para o ponto imediatamente posterior a face do
volume de controle, como mostrado para um plano ({xm) na Fig. 3.1.

Como estamos trabalhando com as equagdes de Euler, oa, =
0,5 ou - 0,5 na funcdo de interpolagdo da Eq. (3.4), dependendo do
sinal do vetor velocidade. Entdo, a captagdo de choques torna-se
dificil pois uma fung¢do do tipo "upwind" pura tende a amortecer os
gradientes, proporcionando o aparecimento de difusdo numérica.
Dentre as fungdes de interpolagdo usadas com a finalidade de
melhorar a captag¢do de regides contendo descontinuidades podem ser
mencionadas as do tipo "upwind" de ordem elevada ou esquemas do
tipo "TVD" ("Total Variation Diminishing") [5]. Tais esquemas podem
modificar a matriz dos coeficientes obtida de diagonal para cheia
ou do tipo esparsa, tornando a solug¢do implicita do sistema de
equagdes mais complicada.

Procura-se uma fungdo de interpola¢do simples baseada nas
caracteristicas do escoamento. Seguindo a fungdo sugerida por Noll
[62], obtém-se como por exemplo para a face leste do volume de

controle [62] [34]
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©-
)
i

(0,5+a,)d, + (0,5-a,)d; + a 5,A%, (3.5)

onde ¢, = 0,5 ou - 0,5, dependendo do sinal do vetor velocidades e

minmod|[

n
1]

a ;‘b,z.minmod(a,b)]

O termo minmod(a,b) & definido por

a se |a|z|b| e ab>0
minmod(a,b) ={b se |a|>|b|] e ab>0
0 se abx0

cujos coeficientes a e b s3o dados por

a = ¢E_¢P
Xg — Xp
b:M se uezo
Xp ~ Xy
b=w se uy.<0
Xgg ~ Xg

Verifica-se que a interpolagdo da Eq. (3.4) & corrigida
pelo termo (asAx) originando a Eq. (3.5). Este tipo de funcdo de
interpolagdo contribui para captar o coeficiente de pressdo, mas
ndo o suficiente para geometrias aerodindmicas, como por exemplo
para o NACA 0012 [34].

A substituicdo da Eq.(3.5) e similares na Eq. (3.3)
resulta na forma discretizada usada para resolver as velocidades e

a temperatura
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aghp = Y apbyp + b? (3.6)
onde
M
dp = = ""% + Zanb

Y ay=a,t+ta, +ta,+a,t+a;+as

E e = @sds + aby + ady + asds + adr + ahp

a = - (O,S_Qe)Me

e

e de forma semelhante para as outros coeficientes.

O termo fonte b? pode ser escrito como

b = - L[p*]AV + + [ termos da forma minmod ]

MPb?
At

O termo fonte p¢, como por exemplo na direcgdo X,

op _ 5

u - 90 _ p

é aproximado numericamente por

Lp¥lp =

Deg~Py Pr~Pue pN_pST] + Po~Pr
T2AE % ' T2An " * 2Ay

Yx,
3.2.3 Aproximag¢do das velocidades nas faces do volume de

controle

O calculo das componentes do vetor velocidade nas faces do
volume de controle se constitui numa particularidade importante para
o procedimento em volumes finitos baseado na formulagédo

incompressivel com o arranjo co-localizado de variaveis na malha.
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Deve-se avaliar os fluxos nas faces do volume de controle para
executar o balan¢o de massa. No entanto, as velocidades encontram-se
armazenadas nos centros do volume de controle. Uma aproximagao
simples para as velocidades nas faces do volume de controle, como
a diferenga central, causa oscilag¢des do campo de pressdes e/ou o
procedimento nido converge para regime permanente [22]. Para resolver
este problema usa-se o procedimento indicado a sequir.

Considere, por exemplo, o cdlculo da componente cartesiana
e contravariante do vetor velocidade na face leste do volume de
controle. Inicia-se pelo céalculo da componente cartesiana. A

expressdo inicialmente sugerida por [63] [64] & da forma (Fig. 3.1)

- de (P£-D8) (3.7)

4 E

o gm ) (o)

onde

1

dl = =
€ 2

AV + AV
Ax.ap), Ax.ap),

e p’ & a variagdo de presséo.

A forma apresentada a seguir foli sugerida em [60] [65].
Considere o célculo da componente contravariante do vetor
velocidade na face leste do volume de controle. Inicia-se pelo
célculo da componente cartesiana para o ponto P, dada por
Mgup

AV
o= 25, e s + ] A1, (5.
P ap

e para o ponto E
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1 Mgug | AV
U, = = (Qpplys) £ + — +27L[pY] (3.9)
E a;z::b NB’ E At a; E

Determina-se a componente cartesiana do vetor velocidade

na face do volume de controle adicionando-se as Egs. (3.8) e
(3.9), com excegdo do termo de pressido, onde & aplicado o gradiente

de pressdes mais proéoximo ou fisicamente consistente, conforme Eqg.

(3.10).

ue=-——l——[E:am(qm-Fb"h,+§:am(qm*—b%E

Pon E
ap - +ap

(3.10)

o

MPU;)*’ME.?UE?] _ 2 LIpY] AV,
At aPp+aPE e ¢

onde

L(pY), = pE_pPExe + pE*’.D)fZﬁg‘Dsg . pD+piE;L,;F—pFEYxe

A%
Entdo pode-se escrever a componente contravariante do
vetor velocidade na face leste do volume de controle conforme [34]

Ue = {—‘]—}[(U'—Xt) 'Ex + (V—Yt) 'EY + (W—Zf) 'Ez]}

e

Através de procedimento andlogo obtém-se as outras

componentes contravariantes do vetor velocidade nas outras faces do

volume de controle.

3.2.4 Formulagdo para escoamentos a qualquer velocidade

e obtengdo da equagdo para a pressdo
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Para obter uma formulagdo que seja adequada tanto para
escoamentos a alta velocidade como para escoamentos a baixa
velocidade faz-se necessario que tanto a massa especifica como as
velocidades sejam mantidas ativas no processo de linearizacdo da
equagdo de conservagdo da massa [31][32][33]. A estratégia usada
nestes trabalhos & continuar usando a equag¢do de conservagdo da
massa para determinar a pressdo, introduzindo também a variag¢do da
massa especifica com a pressdo nesta equag¢do. Desta forma parte-se
da equagdo de conservagao da massa na forma discretizada obtida para
¢ =1 e p®? =0 na Eq. (3.3)

My - MP

A M T M, M- M+ My - M, =0 (3.11)

A linearizagdo do fluxo de massa que aparece na equacgdo de
conservagdo da massa é feita de forma a manter a massa especifica
e as velocidades ativas [31][32][33], obtendo-se, por exemplo, para

a face leste do volume de controle (Fig. 3.1)

M, = (p*U + pU* - p*U"), AnAy (3.12)

Para avaliar as variaveis escrevem-se as mesmas em fungdo

de uma correg¢do sobre o valor estimado como
u=u*+u

p =p*+ p (3.13)

— * ’
P =p +tp
onde os escalares com asterisco sio valores conhecidos e obtidos com
o campo de pressodes estimado.

A massa especifica & aproximada na face leste do volume de
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controle usando a seguinte fungdo de interpolagdo [33]

P = (0,5+Y ) pp + (0,5-1,) pg (3.14)

onde

Io,s se U0
° 0,5 se U0

Introduzindo-se as Egs. (3.12) e (3.14) e as similares na

Eq. (3.11), obtém-se

mbp, + E (mipppp + mﬂ%UNB) = b¢ (3.15)

onde
mg = AV 4 [(0,5+1,) 03-(0,5-T,) U;]AnAy +
P JPAt 4 e -4 ’ w w
[(0,5+7,) Vz-(0,5-T,) Vi |AEAYH(0,5+Y,) W3- (0,5-Y,) WE]AEAq
mf = (0,5-T,) U; AnAy
md = [(0,5+Y,)pp + (0,5-T,) psl AnAy
[
V * * * * * *
be¢ = PAV mlUi+mlUy+m) vV, +mlVi+miwy+mfw;
JPAt
Os outros coeficientes sio escritos de forma semelhante
(66].

Para obter a equagdo para a pressdao, as componentes do
vetor velocidade e a massa especifica devem ser escritas em fungdo
da pressdo. Partindo-se da equagdo da quantidade de movimento pode-

se escrever
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a;up=2anbuNB—L[ﬁ"]AV+b” (3.16)
que, para o valor estimado, assume a forma

aplp = Y apUyp -~ LIPY1AV + bU (3.17)

Subtraindo-se a Eq. (3.17) da Eg. (3.16), obtém-se

up = Up - dpL[P'¥]1 A§ (3.18)

Na obtengdao da Eq. (3.18) o método de acoplamento
pressao-velocidade SIMPLEC [67] foi empregado. Este método, assim
como o SIMPLE [22], o SIMPLER [22] e o PRIME [66], & necessdario
para que haja o acoplamento das equa¢des governantes do problema
aerodinamico na forma discretizada, que séo resolvidas
segregadamente. As equagdes de Euler sdo acopladas e o acoplamento
aqui mencionado refere-se a solugdo numérica das equag¢gdes, ja que
o procedimento de cdlculo ndo & feito de forma direta.

A escolha do método SIMPLEC baseia-se no fato do mesmo ter
tido bom desempenho para escoamentos compressiveis e
incompressiveis [59] [65]. Como extensdo do que foi exposto, pode-se
escrever a velocidade corrigida para a face leste do volume de

controle como

=
1

U; - deuL (5Y] eAE

e

onde
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dp+d
deu = P2 EAT]A‘Y
1
dp =
aﬁ-—}ja&,

A equagdo de estado, utilizada para o calculo da massa

especifica, & escrita como

P = pRT (3.19)

onde R & a constante dos gases. A massa especifica & colocada em

fungdo de uma correg¢do do campo de pressio pela equagdo

Prp=pPp+ CE Db =pp+ Db (3.20)

Partindo-se da definicdo da velocidade contravariante, Eq.
(3.2), pode-se escrever a componente da velocidade contravariante

corrigida, por exemplo, para a face leste do volume de controle,

Up = Us - dg'[pg-psl ey, (3.21)

onde
@, = — [EZ + E2 + E2)
11 gz y z
Na Eq. (3.21) os termos

(). © (&,

foram desconsiderados.
Substituindo-se as Eq. (3.21) e (3.20) na Eq. (3.15), e as
formas semelhantes para as outras faces do volume de controle,

obtém-se a equag¢do para a pressdo
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af ps = Y (afspip) + bP (3.22)
onde

P _ PP UqU, _nUsU Vv, Vv
ap = mpCp + Medp®yy ~Mydyty; +Mydpy, ~Mgdsty,,

W W WK
+md ap a33d_mf dpa33!
P - P D P P P p
Y ambys = aspi + asbn + agpy + alps + afpy + afps

P . _ U,4U
ag = mgCg + medPana

PPAV _
JPAt

P _ * * * * * . .
b¥ = [m,? pr+mfpr+rmipy+rmipy+mfpstmipr+mep F]

e de forma semelhante para os outros coeficientes [35].
O procedimento de solugdo basico empregado é descrito a

seguir:

1. Discretiza-se o dominio

2. Estimam-se as variaveis p, u, v, w, p, e T

3. Calculam-se os coeficientes

4. Aproximam-se os termos fonte

5. Calculam-se as velocidades u*, v* e w"

6. Calculam-se as velocidades contravariantes U, V e W

7. Calcula-se a pressao

8. Corrigem-se as velocidades u"*, v' e w"

9. Corrigem-se as velocidades contravariantes

10. Corrige-se a massa especifica

11. Calcula-se a temperatura

12. Calcula-se o novo valor da massa especifica

13. Retorna-se ao item 3 até o estado desejado
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3.3 Formulag¢ido compressivel e pré-condicionamento

3.3.1 Formulagdo compressivel voltada ao método de Runge

-Kutta

Quando a variagdo da massa especifica for consideravel, as
equagdes da conservagdo da quantidade de movimento sdo usadas para
calcular as componentes do vetor velocidade, a equagdo de
conservagdo da energia para calcular a energia total , a equagéao
de conservagado da massa para calcular a massa especifica e a equagao
de estado para calcular a pressao. Esta>formulagéo é denominada de
formulagdo compressivel. As equagdes governantes sdo escritas de
acordo com o método empregado. Dentre estes métodos encomtram-se o
de Runge-Kutta e o de Beam & Warming [21].

Quando emprega-se o método de Runge-Kutta [24] [25] [40],
o sistema de equagdes governantes & escrito na forma integral

oW ., _ - .
fﬂa‘Edv‘ fS(F.n)dS (3.23)

Este sistema de equagdes pode ser escrito para cada
componente do vetor W como, por exemplo, para a equagdo da

quantidade de movimento na diregdo x

fs[pU(cjr.r‘z’) + p(i.1)]1ds

f av

0 -
a_t (pu) -

Com a finalidade de discretizar estas equagées) diferentes

formas do arranjo co-localizado sdo encontradas na literatura, com
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o armazenamento das varidveis no centro do volume de controle [24],
nos vértices do volume de controle (Fig. 3.2) [6] [34] e nos
vértices do volume de controle com armazenamento dos residuos no
centro do volume de controle ("cell-vertex" - para mais detalhes
veja [52] [68]). Cada um destes esquemas possul vantagens e
desvantagens. A discretizagdo que se segue & baseada no arranjo co-
localizado, com as variaveis armazenadas nos nés do volume de
controle, visando facilitar a aplicagdo da técnica "multigrid"
(multigrade).

Como a Eg. (3.23) é valida para um volume de controle

-

arbitrario, ela também & valida para Vi,j,kr OU seja
d ry 1 = 1 —
N f (F.A)dS = - —~§, (3.24)
dt Ix; Vi,j,k s V_i,j,k i,7.,k

onde V; ; , & o volume de cada célula. A aproximagdo dos fluxos nas

faces do volume de controle é& feita conforme [6]

Oi,7,k = Qis1/2,7,k Pi-1/2,7,%91, 34172,k 91, j-1/2,k*O1, 7, ke172 P41, §, k-1/2

onde, por exemplo, para a face leste do volume de controle,

-

Oiv1/2,7,k = F(Wia1s2,5,6) +Sia1y2,5,x (3.25)

O vetor das métricas nas faces do volume de controle §,

conforme mostrado na Fig. 3.3, & escrito como
- _ 1 - - =,
Sii1/2,,k = -j[Ex-l +§,.7+ 82 Kl 11172, 7,k

que também pode ser escrito como (Fig. 3.4)

= e

] ] e 4 ’ e
Sii12,9,6 = [81x.1 + 81y.J + siz Kl .45,k
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/
\
n
w —3‘4.5
P
(1,J) e U
3

b)

Fig. 3.2 Arranjo co-localizado das variaveis na malha
a) variaveis armazenadas nos nds (vértices)

b) variaveis armazenadas nos centros

onde six, siy e siz s3do as componentes do vetor S nas diregdes X,y

e 2z, respectivamente. Portanto,

six

1}
o

siy

i
el
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giz =

ol

ij,k+1/2

S i,jt1/2,k

Fig. 3.3 Vetor das métricas nas faces do volume de

controle

O termo éi+1/2’jA{ pode ser escrito para a equagdo de
conservagdo da massa, conservagdo da quantidade de movimento e
conservacdo da energia conforme segue:

Conservagao da massa

—

Oiv1/2,5,6 = PD) 41725,k Siv1s2,5,6 = (PU) su12, 5,k

onde
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— = » g o PR - T
Gie1/2,5,6 Siv1s2,7,6 = [ul+vy+wk] . [sixi+siyj+sizk] = Uiiry2,7,k
Conservagdo da quantidade de movimento na direg¢do x

-

Oie1/2,7,x = (PUT*DI) 1u1/2, 5,k Siv1/2, 5,k

(pUu) iv1/2,7,k% (D 51x) i+1/2,3,k

Fig. 3.4 Métricas (co-localizado com armazenamento nos

nés)

Conservagdo da energia

Oiu1y2,7,k = PHD) su1/2, 5,6 S141/2, 7,6 = (PUH) ju1/2, 7,k

Os fluxos nas outras faces do volume de controle sdao

escritos de forma semelhante.
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A aproximagdo dos fluxos nas faces do volume de controle
pode ser feita usando outros esquemas além de diferen¢a central,
como o "upwind", o "AUSM" e o esquema "“TVD" dentre outros de
primeira, de segunda ou de ordem superior, como podem ser vistos em

[69] [70].

3.3.2 Dissipagdo artificial

A discretizagdo em volumes finitos baseada em diferencgas
centrais ndo é& dissipativa. Isto quer dizer que as freqiiéncias de
alta ordem do erro na solugdo ndo sdo amortecidas [40]. Caso termos
de dissipag¢do artificial ndo sejam introduzidos, o procedimento de

cadlculo ndo converge para a solugdo correta. Os termos dissipativos

—-

Di,5,x s8o introduzidos através de fluxos dissipativos que

preservam a forma conservativa [24]

1

i,7,k

-

[0:,7,6 = Di,5,6] =0 (3.26)

d =
dt Wiljlk +

O vetor dissipagdo & uma combinagdo de diferencas de ordem
superior gque ndo deve alterar a ordem de aproximacdo da solugio,
por ser de ordem superior (terceira ou quarta ordem). Geralmente

é descrito como

=

Dy 3,6 = Gia1y2,7,67 %12, 5,691, 501/2,6 %5, 5172, 67 D1, 5, k01727 s, 5, k-1/2

cujos coeficientes de dissipagdo sdo dados por, como por exemplo
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-4 —

_ 2 e (d)
diviyz, 5.6 = %ie1/2, 7,6 L€ P su1y2, 7,60 O Wi 5 k€W 10172, 5.k O Wiy, 5, 1)

onde a & um fator de escala que sera descrito posteriormente.
Os operadores diferenciais de primeira e terceira ordem

sdo descritos como

O W, 5.6 = Wint, 5,6 = Wi, 5,k
o)

w1, 5,6 = Wisz, 7,6 = 3Wieq, 5,6 ¥ 3Wi, 5,6 = Wisg, 5,k

Os coeficientes ¢€(2) e €(4) sjo adaptados aos gradientes
de pressdo locais. Eles podem ser escritos, como por exemplo para

a face leste do volume de controle, como
(2) = g(2)
€ seasz, g, = KMaX(Vip 5,00 Viar, 7,00 Vi, 7,00 Vicg, 3,8
(4) = (4) _g(2)
€ iz, 5,06 = Max (0, k% -€? ;0 k)

Piv1,j,k = 2Pi,j,k ¥ Di-1,5,k
pi+1ljlk + 2piljlk + 'p-i-lljlk

Vi, i,k = |

€ o sensor de variagdo de pressdo de segunda ordem. Valores tipicos

dos coeficientes k(2) e k(%) szo [40]
0,5<k@<0,6

1 kw1
256 48

O coeficiente €(2) & proporcional a segunda variagdo de

pressdo. O fluxo dissipativo d;,;,;,5,x & de terceira ordem em

Ijl
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regides suaves. Mas, em regides de grande variagdo de pressdo, este
operador & de primeira ordem.

A dissipacdo em cada diregdo coordenada & selecionada
usando o raio espectral (maior autovalor) da matriz Jacobiana. Este
é usado para escalar o passo de tempo e a dissipagdo artificial e

é dado por [6], para as direg¢des coordenadas {i,j,k},

A-iljlk = @_ g‘i'j’k + c|§i'j1k| (3.27)

que pode ser escrito para a diregdo i em coordenadas cartesianas

como
M =u+c

ou para a diregdo i em coordenadas generalizadas como

A = U+ ofEREE

onde ¢ & a velocidade do som local.

Como isto introduz excessiva dissipagdo artificial
especialmente para células com grandes rela¢des de dimensdes, como
as que aparecem para as equagdes de Navier-Stokes, o fator de escala

é também modificado conforme [6], para a direcdo i

ézl/z,jlk = )"iiq/z,j,k'd’iu/z,j,k (3.28)
onde
i Aji+1/2 Jokyw Aki+1/z F.kyw
¢i+1/2,j,k= 1 +max[(._l__;) ,(1—'___'_) ] (3.29)
A i+1/2,7,k A i+1/2,7,k

O fator de escala & dado por
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i it
(13 = A'i,j,k + )'i“lljlk
i+1/2,j,k 2

e de forma semelhante para as diregdes j e k. Valores tipicos

usados para w sdo

0,0<w=<0,667

O valor w = 0,667 & preferido, por introduzir menos
dissipagdo artificial para células com grandes relagdes de dimenséo,
conforme mostrado na Fig. 3.5. No entanto, valores pequenos para
w podem ser usados para resolver escoamentos para Mach = 0,01 com

perda de aproximadamente 2 a 3% na precisdo do Cp.

Ay

Ax b

" ™

Fig. 3.5 Células com grandes relagdes de dimensédo

3.3.3 Pré-~Condicionamento

Como & de conhecimento os métodos de solu¢do dos sistemas
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de equagdes diferenciais, desenvolvidos para escoamentos
compressiveis, convergem lentamente para escoamentos a baixa
velocidade. Uma das maneiras de melhorar a taxa de convergéncia
para estes problemas & pré-condicionar o sistema de equagdes. O
procedimento utilizado consiste em multiplicar o vetor W por uma
matriz que, para escoamentos inviscidos, visa transformar a equacgdo
da energia na sua forma da temperatura.

Baseado na forma conservativa das equagdes de Euler, a

P

seguinte matriz & empregada [36] [37]

oW oF
9% -
ac " ax, 0
onde
r 1 0 0 0 0
0 1 0 0 0
L. 0 0 1 0 0
0 0 1 0
-2
q?--(_M_zL) u(1-M2) v(1-M2) w(l-M=2) M2

O efeito do pré-condicionamento, conforme descrito neste
trabalho, pode ser entendido considerando dois pontos de vista: o
fisico e o matematico [34].

Sob o ponto de vista fisico, compara-se a equag¢do da
energia no limite incompressivel quando emprega-se a matriz de

pré-condicionamento [37]

7,87, 8T, T, | | (y~1)/M? 3, 3D, 9P ,, 3] _
Pl GE U Vo ez T Iy e tYex ey Ve T O

com a forma natural da equagdo da energia escrita para a

temperatura. Verifica-se que estas equag¢bdes sdo equivalentes para
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escoamentos incompressiveis quando
(y-1) /M? _
(y-1)

Este termo serve entdo para acelerar a taxa de
convergéncia para obter a solugdo para escoamentos & baixa
velocidade e pode ser entendido como um termo de dissipagédo
artificial no termo temporal da pressdo p.

A andlise matematica, por outro lado, indica que os
autovalores das equag¢des para o escoamento compressivel (u, u+c)
tendem a limites muito diferentes quando o nGmero de Mach tende a

zero. Os autovalores das equagdes pré-condicionadas

(u, u(1+M?) + Ju*(1-M%)* + 4M202)
2

sdo similares quando o nimero de Mach tende a zero, permitindo,
assin, a construgdo de um "solver" eficiente para a solugdo de
problemas aerodindmicos incompressiveis, pois os autovalores s&o
usados para determinar o passo de tempo e a dissipag¢do artificial.

Uma andlise simplificada do conceito de autovalores e
autovetores para o problema aerodindmico pode ser feita através de
uma analogia com o problema estrutural. Os autovalores correspondem
aos valores principais (as tensdes principais para um problema de
tensdes) e os autovetores correspondem aos &dngulos com dque Os
valores principais formam com os eixos principais. Portanto, estes
sdo importantes também para a obtengdo de eficientes fungdes de
interpolagdo para problemas aerodindmicos [63].

0 sistema de equagdes obtido é transformado neste trabalho

para ser aplicado junto com o método de Runge-Kutta, conforme [34]
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OW _ _ -1 OF
ot T 0x;
onde

1 0 0 0 0]
0 1 0 0 0

. 0 0 1 0 0
0 0 0 1 0
-2_ 2

~q2 M 21)M ~u(1-M2)M? -v(1-M2)M? -w(1-M2)M2 M2

E conveniente também indicar o raio espectral (maior
autovalor) que foi usado em coordenadas generalizadas como, por

exemplo, para a diregdo i [34], tem-se

U(1+M2) +[U? (1-M?) 2+P2c? (E5+EL+E2)
2

A=

0 termo [ corresponde ao linmite utilizado, pois para
velocidades muito baixas o valor de A tende a ser muito pequeno e
o passo de tempo e a dissipagdo artificial ndo sdo apropriadamente

escalados. Desta forma, escolhe-se ﬁ3[34], por

2 = max(4M?,¢€)
onde

0,1<€x0,6

A utilizagdo da matriz de pré-condicionamento e dos
autovalores adequados permite resolver problemas aerodindmicos a
baixa velocidade usando um cédigo inicialmente preparado para
resolver escoamentos a alta velocidade.

H& pelo menos duas possibilidades de emprego do pré-
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condicionamento para a forma discretizada das equag¢des governantes,
conforme indicado a seguir ([34]:
1. O pré-condicionamento & aplicado apenas para os termos

convectivos

Q,
L
'_l

[ 070,76 ~ Di,j,4l =0

-

2. O pré-condicionamento é aplicado também para a dissipagédo

artificial

“ It _
Wis0 ¥ 0,56 ~ Dy,5:] =0

a
dt Vi,j,k

Neste trabalho, para problemas incompressiveis, o pré-

condicionamento & aplicado para os termos convectivos na obtencdo

de solugdes em regime permanente.

3.4 Aproximagdo do problema estrutural (viga)

Considere um elemento de viga tipico, conforme mostrado
na Fig. 3.6. Uma secg¢do transversal do elemento, localizada a uma
disténcia da extremidade do elemento, gira e translada durante o
movimento geral do elemento [61]. A translag¢do da linha de centro
da secgdo é dada pelos deslocamentos que consistem de uma
contribuigdo devido a flexdo e & deformagdo por cisalhamento. A

rotagdo da secgdo & descrita pelo adngulo de rotacgdo
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Fig. 3.6 Elemento tipico para uma viga

As equagdes do elemento podem ser determinadas empregando
o principio de Hamilton, o qual estabelece que a trajetdéria real

extremiza a integral do Lagrangiano L, ou seja,

af “rde = 0 (3.30)
t1

Usando a teoria de Timoshenko, supde-se que secgdes retas
normais a linha de centro, no estado ndo deformado, permanecem retas
depois da deformag¢do (Fig. 3.7). Linhas tangentes & linha de centro
formam um &ngulo de rotagido f(x), quando se considera o
cisalhamento. A inclinagdo total dq;/dx da linha de centro pode ser

escrita como
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% = y(x) + P, (3.31)

onde ¥ é a rotagdo dos elementos ao longo da linha de centro devido
a flexdo. Supde-se que a deformagdo cisalhante &€ a mesma ao longo
da secgdo transversal da viga. Tal procedimento visa diminuir o
esforgo computacional. O deslocamento pode ser considerado como uma

superposicdo do cisalhamento e da flexd3o, ou seja [61]

- - _ g, _
q]_(xl.VIZ) - ZIII(X) - Z[H Bx]
qz (XI_VIZ) =0
d; (XI.VI z) = q; (x)

-

que para um problema dindmico é dado por

ql(XIYIZI t) - zq’(xl t)

|
o

Q,(x,y,z,t)

& (x,y,2z,8) = q(x,t)
A energia cinética é dada por
)

1 . _ 1L Y \2 g, )" (3.32)
v = 3farav = 37 ) ”“(*a?)]dx

onde r é a massa especifica do material.
A energia de deformagdo associada & energia potencial para

uma forga F aplicada segundo o eixo z pode ser escrita como
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d
KP_fOL[Ez'I(_IE)z KCZ?A( a3 -¥)? - Fg,]dx (3.33)

onde k & um fator de correg¢do para a distribuigdo (ndo uniforme) de

tensdo de cisalhamento transversal na sec¢do do elemento.

///

//////
—

Fig 3.7 Deformagdo de um elemento de viga

A aplicagdo do principio de Hamilton resulta em

Jdt

t1

8 “rae = 8f (L
t,x 2

rr(-aait)z + rA(E)Z] -

Entdo as equagdes de Euler-Lagrange podem ser escritas

como



-2 (rag) + 2 (xealq, ¥)] + F =0

-2 (xrg) + L (EIY,] + xGA(a,¥)]

com as seguintes condig¢des de contorno

a4, =0 ou g, & especificado

Yy, =0 ou ¢ & especificado

49

(3.34)

=0

Depois de integrar por partes no tempo, para E, I, G e A

constantes tém-se

rag, - kGalg, - W¥,) - F=0

rIy - EIy,, - kGA(g, - ¥) =0

Estas equagdes sdo aproximadas em elementos finitos usando

funcdes de interpolagdo lineares da forma

g5 =:ZZL1hiqi

Yy = 2‘;:1 h;8;

que resulta na forma discretizada

(MG + [Kl{g = {F

O elemento de viga assim obtido & valido para pequenos
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deslocamentos. Para grandes deslocamentos o elemento deve ser
substituido. A descrigdo apresentada é Lagrangiana. Esta formulagéao

ndo & suficiente para grandes deslocamentos/deformagdes.
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4. CONDIGOES DE CONTORNO, CONDIGOES INICIAIS E GERAGAO

DA MALHA COMPUTACIONAL

O sistema de equag¢des diferenciais obtido necessita de
condigdes de contorno e iniciais para ser resolvido. Freqgiientemente
existem as seguintes possibilidades para definicdo das condigdes de
contorno:

- a variavel é& fornecida na fronteira (Dirichlet)

- o fluxo da variavel é fornecido (Neumann)

- as condigdes de contorno sdo ciclicas ou peribdicas

A nomenclatura das condig¢des de contorno & diferenciada
entre os problemas aerodinimicos e estruturais. Para problemas
aerodinamicos ela pode ser de parede, corte, simetria e "far field

= longe do corpo". Para problemas estruturais, pode ser

classificada como essencial e n3o essencial.

4.1 Condigbes de contorno e iniciais do problema

aerodinémico

No estudo de problemas envolvendo volumes finitos, o
correto e fisicamente consistente & a realizagdo do balango da
propriedade para os volumes da fronteira. Entretanto, volumes
ficticios normalmente sdo usados com o objetivo de facilitar a
aplicagdo das condigdes de contorno e estabelecer apenas uma equagao

para representar todos os volumes do dominio.
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a) Condig¢do de contorno de parede

Para uma parede impermedvel, a condigdo de fluxo nulo
através da fronteira deve ser exigida. Esta condigdo pode ser
aplicada para a velocidade contravariante Q [34] conforme mostra

a Fig. 4.1 por

—

V=0i2kSi,2k=0 (4.1)

w ) (i+1,2)

Fig. 4.1 Condicdo de contorno de parede

b) Condigdo de contorno para um corte
Considerando que uma malha do tipo "O" esteja em torno de
um corpo, o dominio fisico deve ser transformado para o dominio
computacional introduzindo um corte para malhas simplesmente
conexas. A continuidade do valor das variaveis usando volumes

ficticios pode ser feita da seguinte maneira, conforme mostra a

Fig. 4.2

w(il,j, k) = W(3,7,k)
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w(1,7,k) = w(iz-1,7,k)

Pode ser esperado para a solugdo que o valor do vetor W

seja idéntico no corte

w(iz,j, k) = w(2,7,k)

Fig. 4.2 Condigdo de contorno para um corte

c) Condig¢do de contorno de simetria

As condigdes de contorno de simetria sdo faceis de
implementar. Como exemplo, considere a fronteira indicada na Fig.
4.3. Para este caso a condigdo de contorno para i = 2 pode ser

escrita como
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pu(l,j, k) = pu(3,7,k)

pv(lljlk) —pv(3ljlk)

pw(l,3,k) =pw(3,7,K)

p(1,7,k) = p(3,7,k)

p(lljlk) p(3ljlk)

e de forma similar para i = i2.

Fig. 4.3 Condic¢do de contorno de simetria

d) Condigdo de contorno longe do corpo ("far field")

As condigdes de contorno longe do corpo [71] sdo muito
importantes para escoamentos externos a baixa velocidade. Esta
condigdo de contorno & obtida empregando o conceito de variaveis
éaracteristicas, executando a transformagdo de coordenadas do

sistema (x,y,2,t) para o sistema (§,n,y,t). Assumindo que a

fronteira longe do corpo coincida com a linha m = constante, o
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-

escoamento unidimensional, normal ao contorno, & governado pela

equagdo caracteristica

ow* ow*
ac " Py
onde W' = {p, u, v, w, p}* e D, & a matriz Jacobiana associada &

diregdo caracteristica.

.............

a) entrada b) saida

Fig. 4.4 Condigédo de contorno longe do corpo

a) entrada, b) saida

A matriz Jacobiana pode ser diagonalizada através de uma

matriz P da seguinte forma

L% = PApP™?

onde as colunas de P s8o os autovetores correspondentes aos

autovalores da matriz Dy. A multiplicagdo da Eq. (4.2) por p~!
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resulta em

W . an ot O
3E + PipApP —a—n— 0

P-l

0 vetor das varifveis caracteristicas resultantes é

-

¢ = pig*
Os valores das corregdes das varidveis sdo obtidos

igualando-se € para os pontos a e b indicados na Fig. 4.4,

resolvendo o sistema de equagdes obtido para p, u, v, wep

[P W], =[Pt W],

Para problemas subsénicos bidimensionais esta condigéao

resulta para entrada de fluido em (Fig. 4.4 a) [71]

Pp-P
pb = pa + bc'z =
=]
- cx pa_pb
u, u, £ 7———‘)000
Vy, =V, & _CZ@ (4.3)
b a // poco
Cz pa—pb
Wy, = W, £ —  ——=
b a 7 poco

¢

by = %{pa+p1 t poco[_zf(ua—ul) +c ‘s

- (Vavi) +=7 (We=wy) ]}

onde
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Z = v CX+Cy+Cz

O termo { & substituido por {{,n, Y} (dependendo da direcédo
coordenada) e @,, ¢, representam a condigdo de referéncia. Para
saida de escoamentos subsénicos esta condicdo & dada por [71],

conforme mostrado na Fig. 4.4 b

Py = P;
Dp~D
pb = pﬂ + 2 2 2
CO
u, = u, % Sx PPy (4.4)
Z p.,
Cypa_pb
V,=v,t X282
b a 7 P.Co
W, = W $: Pa Py

+
27 2 pyc,

Esta condigdo de contorno deve ser modificada para
resolver problemas com as equagdes pré-condicionadas para
escoamentos a qualquer velocidade. Por exemplo, para a diregdo i

[34], tem-se

Co = JUP(1-M2)2 + P2cZ (EZ+E2+ED) (4.5)

onde c, pode ser interpretada como uma velocidade caracteristica

que modifica os autovalores para escoamentos a baixa velocidade.
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Para resolver problemas externos sobre aerofdlios (2D), esta
condigdo de contorno pode ainda ser modificada para um "vortex"
centrado a 25% do comprimento da corda do aerofdlio com a finalidade
de reduzir o dominio computacional necess&rio[72] [40].

Trabalhos recentes [40] tém indicado que o emprego desta
condigdo permite usar dominios da ordem de 1/4 dos dominios que séo

necessarios para condigdes de contorno prescritas.

e) Condig¢do inicial
Para a condigdo inicial os valores da corrente livre sdo

geralmente empregados.

4.2 Condig¢bes de contorno e iniciais do problema

estrutural

a) Condig¢ées de contorno

As condigdes de contorno para problemas estruturais
geralmente sao classificadas como essenciais (principais, Dirichlet)
e ndo essenciais (naturais, Neumann). Condi¢des de contorno
essenciais sao preécrigées de deslocamentos, e condig¢des de contorno
ndo essenciais sdo prescrigdes de tensdes [73]. Por exemplo
considere a viga engastada uniformemente carregada mostrada na Fig.
4.5.

As condigdes de contorno essenciais exigem gque o bordo
fixo ndo tenha deslocamento e rotacgdo, e as condigdes de contorno
ndo essenciais requerem que a extremidade livre possua momentos e

forgas cisalhantes nulas.
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Fig. 4.5 Viga engastada uniformemente carregada

b) Condi¢do inicial
As condigdes iniciais sdo geralmente de deslocamentos e

rotacgdes nulas.

4.3 Gerag¢do e movimento da malha computacional

4.3.1 Geragdo da malha computacional

A solugdo de um sistema de equacgdes diferenciais parciais
pode ser geralmente simplificada através do emprego de uma malha bem
construida. O processo de geragdo da malha é que determina o
mapeamento o qual transforma os pontos da malha do dominio fisico
no dominio transformado.

A geragédo de malhas & feita através do emprego de métodos

para varidveis complexas, métodos algébricos ou através de técnicas
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para equagdes diferenciais [21]). O método para varidveis complexas
é restrito para problemas bidimensionais. Os métodos algébricos sdo
diretos e as métricas da transformagdo podem ser computadas
rapidamente. Os métodos que empregam equag¢des diferenciais sé&o
bastante utilizados. Neste caso, prefere-se as equa¢des de Laplace
ou de Poisson.

A principal dificuldade na discretizagdo de dominios
usando-se sistemas ortogonais como o cartesiano diz respeito &
necessidade de interpolagdes nas fronteiras para aplicacdo das
condigdes de contorno. Afim de evitar estas dificuldades,
discretiza-se o dominio usando um sistema de coordenadas coincidente
com as fronteiras.

Para o método que usa as equagdes diferenciais de Poisson,

o procedimento consiste em solucionar o seguinte sistema de equag¢des

[74]
V2 = P(§,n.y)
Ven = 0(8,1n,v) (4.6)
VZy = R(§,n,v)

Os termos fonte P, Q e R sdo aproximados por

Yy
i

- Y i, aisgn(§-§) e - ¥ b sgn(E-E;) e "

0
i

- Yi arsga(n-n,) e NN - § b sgn(n-n;) e

R=-Y7 a;.s9n(y-v;) e ClrYd qu b;.sgn(y-y4) e %*

onde
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Z = \[(E-8;)%+(n-n;) %+ (y-v;)°

Quando da solugdo do sistema de equagdes (4.6), os
coeficientes (a,b,c,d) podem ser escolhidos para atrair linhas e
pontos para as linhas e pontos de interesse. Os escalares (m,n)
representam o nimero de linhas e pontos para os quais as outras

linhas e pontos devem ser atraidos [75] [66].

4.2.2 Movimento da malha computacional

Como a solugdo de problemas aeroelasticos exige a
utilizagdo de malhas mdéveis, surge a necessidade de satisfazer uma
lei de conservagdo adicional, denominada de lei de conservacgéao
geométrica [76] [77] [78].

Com a finalidade de obter a forma desta lei, escreve-se

a equagdo de conservagdo da massa na forma integral

C%fvpdv + [p(@-Fdr =0 (4.7)

onde VM corresponde a velocidade da malha, que é dada por

Vy=x, 1+v,7+wKk (4.8)

e d & o vetor velocidades ja definido anteriormente.

Entdo, pode-se obter a relagdo que determina a variagéo
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do volume da célula em termos da &rea, orientacdo e velocidades das

faces do volume de controle, através de

L[ av+ [Gdr =0 (4.9)

que, através da aplicagdo do teorema da divergéncia, resulta em [77]
I+ (I8J)g + (InJd, + (Iy)y, = O (4.10)

onde

ﬁt _(xtEX + ytgy + ztgz)

nt = _(thx + Y{"Iy + Ztnz)
Ye = ~ (%Y, * Ve¥y + 20Y,)

r=2=
J

Esta lei é similar & lei de conservagido da massa e governa
a variagdo do Jacobiano com o tempo. Nio satisfazer esta lei pode
representar uma restrigdo a mais no passo de tempo. Mas, quando o
intervalo de tempo At necessdrio para resolver o problema
aerodindmico for pequeno, a nova malha & praticamente a malha
anteriormente utilizada. Neste caso, o erro causado pela nio
satisfagdo da lei é pequeno [35]. Portanto, para os problemas em
estudo, a obtengdo da malha é feita desconsiderando-se a lei de
conservagdo geométrica, pois os intervalos de tempo necessirios para
o problema aerodindmico sdo pequenos e os erros induzidos pela néo
satisfagdo desta 1lei podem ser desprezados. Considera-se que a

estrutura sofre deslocamentos infinitesimais, onde as discretizagdes
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Lagrangiana e Euleriana se confundem.

Para finalizar, serdo interpretadas fisicamente as
componentes contravariantes do vetor velocidade considerando o
volume de controle mével indicado na Fig. 4.6. O fluxo de massa que
passa pelas faces do volumé de controle é calculado em fungao das

velocidades relativas entre o escoamento e a malha.

-

G- Vy=(ux)1+ (v-y)J + (w-z) K

Desta forma, as componentes contravariantes do vetor
velocidade levam a informacdo da resultante entre o escoamento e a

velocidade da malha. Estas podem ser definidas como

U= =[(u-x)§, + (V-y,)Ey + (w-z,)§,]

1
J

Yz

Fig. 4.6 Volume de controle mével
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ao invés de

U= Llug, + v.E, + w.E,]

L
J

que & usada para malhas fixas. As componentes V e W sdo escritas

de forma semelhante.
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5. METODOLOGIA GERAL DE SOLUGAO

5.1 Introdug¢édo

Os métodos de solugdo das equagdes algébricas séo
geralmente classificados como métodos diretos e iterativos. Dentre
os métodos diretos, encontram-se o método de eliminagdo de Gauss e
a decomposigdo LU exata. Dentre os métodos iterativos encontram-se
o TDMA [22] ("Tridiagonal Matrix Algorithm") e o MSI [38] ("Modified
Strongly Implicit Procedure").

Dos métodos citados, o método de eliminagdo de Gauss é
aplicado para matrizes de baixa ordem, uma vez gque um grande n(mero
de operagdes & necessirio para obter a solugdo. Pode-se dizer também
que o comportamento do método MSI ndo varia muito com o aumento do
nGmero de pontos da malha [79]. Por sua vez, o método TDMA, tende
a aumentar a eficiéncia para malhas grandes.

Na solucdo de problemas aerodindmicos a alta e baixa
velocidade, por outro lado, os métodos MSI e Runge-Kutta tém sido
normalmente empregados. Estes métodos sdo descritos neste trabalho,
pois sdo empregados na solugdo de problemas aerodinémicos em estudo.

Estes métodos também podem ser classificados como
explicitos e implicitos. Dentre os métodos explicitos encontra-se
o método de Jacobi e o de Runge-Kutta, por exemplo. O Gltimo destes
é apresentado neste trabalho.

Para a solugdo do problema dinadmico em elementos finitos
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os métodos de solug¢do usando integragdo direta sdo utilizados.
Dentre os métodos de integragdo direta podem ser mencionados o
método de diferengas centrais, o métodd de Houbolt, o método de 0-
Wilson e o método de Newmark. O @Gltimo destes possui um
comportamento mais estével ocorrendo apenas elongagdo de periodo
que, para intervalos de tempo pequenos, pode ser desprezada. Os
outros métodos possuem comportamento menos estdveis e o seu
detalhamento pode ser visto na literatura especializada. Neste
trabalho sdo descritos os métodos Runge-Kutta e MSI para o problema
aerodindmico e o método de Houbolt (e Newmark) para o problema

dinadmico estrutural.

5.2 Métodos de solugdo do problema aerodinémico

Dentre os métodos normalmente utilizados para a solugdo
do problema aerodinémico, o MSI [38] [39], normalmente empregado com
a metodologia para escoamentos a qualquer velocidade, e o Runge-
Kutta, usado com a formulagdo compressivel, sdo aqui apresentados.

a) MsI

O método MSI consiste em resolver um sistema de equagdes

algébricas da forma

(A} = (B} (5.1)

onde a matriz [A] & dada por
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a, a, a, ag ..
a, \
a

[a] =|°%
dr

Observando-se a matriz [A], verifica-se que a mesma
possui apenas algumas diagonais ndo nulas. Procurando tirar
vantagem deste aspecto, decompde-se a matriz [A] ndo exatamente

conforme

(A] +[B] =[L] [U] (5.2)

onde [B] & o residuo da fatoragdo incompleta de [A].

Neste caso as matrizes [L] e (U] s8o matrizes
triangulares superiores e inferiores, mas o seu produto né&o
representa a matriz [A] identicamente afim de facilitar o seu
cadlculo que é feito de forma explicita aproximada.

Entdo, a obtengdo da solugdo torna-se um processo

iterativo da forma
[A+B) (¢} ¥ = [A+Bl{$D - ([A]h} P -(B})
ou seja,

[A+B] {A}(k+1) = {R}(k+1) (5.3)
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O residuo {R} deve atender ao critério de convergéncia

gquando da convergéncia do processo.

b)Runge-Kutta

O método de Runge-Kutta é caracterizado pelo pequeno
nimero de operagdes necessdrias. Este método é usado porque os
seus coeficientes podem ser selecionados de forma a obter solugdes
de alta precisdo (temporal), otimizando as caracteristicas de
amortecimento do erro da solugdo. Mais de dois estagios séo
empregados com a finalidade de estender a regido de estabilidade
[40].

O método de Runge-Kutta classico contém 4 estagios e é

descrito como [40]

Wi ix = Wi,k

51 - ) _ At =0
Wiie = Wik 2V, o hdk
1,3,
52) om0 _ At s '
Wiie = Wik BV, g ik (5.4)
1,3,
23) - @) _ At s
Wiide = Wii e - 55— Rijx
1,3,k
) = o At (RS (+2RM) (+2RP) +R) )
1,3,k i3,k 6V, .« 1,3,k i,3.k 1,7,k 1,7,k
llJI
y+1l _ fy(4)
Wiioe = Wik
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onde

BE =W, - W, k=0,1,2,3

Como este método requer o cdlculo de 4 coeficientes Q; 4 i
e 4 termos dissipativos 6i,jJu este esquema conduz a problemas de
memdédria. Um esquema Runge-Kutta simplificado que requer menos

memdria computacional & dado por [40]

-.(0) = n
1,5,k = Wi,5,k

]

2(r) @30 _ AL )

i3k = Wije T Rk (5.5)
‘iljlk

ayn+l — 3(k) _

i i,k = Wi i,k k=1,2,...,m

Alguns esquemas de segunda ordem eficientes sdo dados

pelos seguintes coeficientes:

3 estdgios = «,=1/2,04,=1/2,a,=1
4 estdgios = «,=1/4,0,=1/3,®,=1/2,a,=1

5 estdgios = «,=1/4,4,=1/6,0,=3/8,¢,=1/2,a;=1

Esquemas com mais de 5 estdgios ndo sdo eficientes, pois
o trabalho computacional envolvido & muito alto.

Como & de conhecimento, o passo de tempo para esquemas
explicitos & 1limitado em termos das caracteristicas de

estabilidade. Para o caso geral de uma malha ndo uniforme e nao
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ortogonal, a condig¢do de estabilidade para cada célula & dada por

[6] [34]
V. &
At. ., < CFL., — 1.3,k 5.6
gk (A2+AT+2%) ; o (c-9)
onde
).i = IUI + CVEx"'Ey"'Ez

A = V] + ¢fnimimE
AE = |w| + oV

Para estender o cédigo para escoamentos incompressiveis

os coeficientes indicados acima foram substituidos por

|U(1+M2) | + JU?(1-M7) + B2C? (48 +E7)

Yo 2

ai o Jvane | YV2(1-M2) + B2c? (nz+ny+nz)
2

k= O | YW2(1-M2) + B2C? (Yi+y5tY2)

2

onde c; j,x & a velocidade do som local.

Entdo, o At limite para obter solug¢des transientes é

At = min(A ti,j,k)
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Este sistema de equagdes pode também ser resolvido

implicitamente, conforme pode ser visto em [41].

5.3 Métodos de solugado do problema dinédmico estrutural

Dentre os métodos normalmente utilizados para a solugédo
do problema dindmico estrutural, a integracdo direta e a andlise
modal sdo geralmente empregadas. Estes métodos sdo apresentados a

seguir:

a) Integragdo direta

Dentre os métodos de integragdo direta, o método de
Newmark & utilizado por possuir um comportamento mais estavel,
conforme mostra a Fig. 5.1. Na bibliografia especializada estes
métodos s&o detalhados [26] [27]. Neste trabalho s3o fornecidas
nogdes sobre o comportamento dos métodos assim como o algoritmo
do método de Newmark afim de ndo quebrar o conteddo.

O algoritmo do método de Newmark é descrito a sequir:
- Calculos iniciais

- obter as matrizes de rigidez, massa e amortecimento

- inicializar {q}°

- selecionar o passo de tempo At e calcular
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1
a =
° aAt?
_ &
& cAt
_ 1
%2 T %At
1
= = -1
2 2a
8
a4 = E—l
At , d
= 2= (2
as > (a )
ag, = At(1-9)
a, = 0At
onde
80,5

%>0,25(0,5+8)2

- obter a matriz de rigidez equivalente

(Kl oy = [K] + a,[M] + a,[C] (5.7)

- Para cada ciclo no tempo

- calcular a forga efetiva no instante t + At
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+AD
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A Houbolt
©-Wilson

AYT

0.02

Fig. 5.1 Elongagdo de periodo (PE/T %) e decaimento de
amplitude (AD %) dos métodos de integragéo

direta
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(FYog't = (FYE*AC + [M] (a4{q)t+a6,(d) t+as(dt) +
[C] (a,{q} t+a,{&® t+as{d} £)

(5.8)

- obter os deslocamentos e rotag¢des q no instante t + At

[K] @ e8¢ = (A& " (5.9)

- calcular as velocidades e aceleragdes em t + At
(@2 = a, (@ Q) - al@© - a(@*

(Eat = a, ({d}t%t*as{@t) + (Gt (5.10)

b) Analise modal

Caso necessério resolver um problema elastico linear cujo
namero de pontos seja muito grande, uma anidlise modal torna-se mais
econémica que a integragdo direta. Por este motivo, este
procedimento & bastante empregado. Através da utilizag¢do dos modos
principais, tem-se uma idéia global do comportamento do sistema,
conforme descrito a seguir [27]:

Considere o problema genérico

(M@ + [Cl@ + [Kl{g = (B (5.11)

Uma solugdo geral para o sistema de vibracgdes livres é da

forma
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@ = {@e*t = Y 1., {@}e™’ (5.12)

onde os a; sdo os autovalores e {q;} sdo os autovetores.
Assume-se gue a soluc¢do para vibragdes forcadas pode ser

escrita como uma combina¢do linear dos modos

@ =Y @y: = @}, {@} - -1 (5.13)

A substituigcdo da Egq. (5.13) na Egqg. (5.11) e a pré-

multiplicagdo desta por {qi}T resulta em

my; + c;y; +kiyy;, +£; =0 (5.14)
onde

m; = {g;}T[M{g}}

c: = {@)"Clay

R CANIIRCH

£, = (@} 1B

Este sistema de equagdes encontra-se desacoplado somente
se

{@}7lcl{gy} =0 (5.15)

Caso contrario escreve-se
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C, = 2W.C}

A Eq. (5.14) resulta em

. ‘3 2 £;
Vi ¥ 2WCiy; twiy; *+ — =0 (5.16)
i
onde c; representa a razdo de amortecimento em relagdo ao seu
valor critico.
A solucgdo da Eq. (5.16) pode ser obtida usando a seguinte

expressdao [80]

vi = [£s07 I gintw; (6-1) ] do

onde v; & um coeficiente de amortecimento.
Normalmente, é& necessdrio um pequeno nimero de modos
para aproximar a solugdo, pois as freqiiéncias de alta ordem sdo

geralmente amortecidas e/ou insignificantes.

5.4 Convergéncia

A solugdo numérica de problemas de escoamento contém
imprecisdes as quais sdo limitadas pelo critério de convergéncia.
Na pratica, & comum a escolha de um critério de convergéncia
pequeno o suficiente de forma a poder desprezar tais imprecisdes.

O critério de convergéncia normalmente utilizado para

resolver problemas compressiveis & da forma [6]
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(5.17)

onde

Por outro lado, o critério de convergéncia utilizado para

P

resolver problemas a qualquer velocidade é& [33]

ez P P>

DPrax "Prin
Como a pressdo varia tanto para problemas compressiveis
como para problemas incompressiveis, ela pode ser usada como
critério de convergéncia para escoamentos a qualquer velocidade.
A unido dos dois critérios anteriormente apresentados resulta para

A [34]

Procedimento andlogo pode ser empregado para os
deslocamentos e rotacdes do problema estrutural.

Para escoamentos a baixa velocidade os erros de
arredondamento variam proporcionalmente ao quadrado do nGmero de
Mach [37]. Este problema pode ser parcialmente resolvido escrevendo

a pressao como [37] (formulagdo compressivel)

p=p' +p

* ~ .
sendo p um valor de referéncia.
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5.5 O acoplamento aeroeléastico

Como a deformagdao resultante da flexibilidade de uma
estrutura pode variar consideravelmente a natureza do escoamento
caracterizando um fendémeno aeroeléastico, & necessario resolver o
problema aerodinédmico e estrutural simultaneamente. Conforme
mencionado anteriormente, as equag¢des governantes da parte
estrutural sdo as do movimento (ou do equilibrio din&mico) [17]
[18] [19].

O procedimento de solugdo para uma estrutura eléastica
linear com deslocamentos infinitesimais consiste em resolver o
problema aerodindmico obtendo as componentes do vetor forga atuante
sobre a estrutura. Estas componentes servem como dados de entrada
para o programa estrutural assim como as caracteristicas do perfil
(momento de inércia, tamanho do elemento, caracteristicas
elasticas, etc).

Com estes dados, o programa estrutural fornece os
deslocamentos e rotagdes de <cada nod, correspondendo a
configuragdo deformada. Com a nova configuragido da estrutura a nova
malha do problema aerodinémico & calculada e o novo campo de forgas
aerodinamicas & calculado, realimentando-se o programa estrutural.
O movimento da estrutura altera apenas a forma do corpo rigido que
serve de obstaculo ao escoamento. De forma geral, o diagrama

P

funcional basico para este problema & mostrado na Fig. 5.2 [3],
onde a posig¢do i corresponde a configurag¢do inicial e a posigdo i+1
a configuragdes intermedidrias entre a configuragdo inicial e a

configurag¢ao final.
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O procedimento de solugdo genérico é descrito como
segue:
A. Problema aerodinémico
1. Discretiza-se o dominio aerodinémico
2. Calcula-se a forga aerodinémica
B. Problema estrutural
3. Monta-se as matrizes massa, amortecimento e rigidez
4. Obtém-se os deslocamentos e as rotagdes da estrutura
C. Problema aeroeléastico

5. . Retorna-se ao item 1 até obter o estado desejado

Posicao i Posi¢ao i+1 Condicao
Corpo rigido ————

desejada

Viga elastica

Fig. 5.2 Diagrama funcional basico de um problema

aeroelastico

Afim de facilitar o entendimento do acoplamento na
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interface fluido-s6lido, considere o corpo submetido a um
escoamento conforme mostrado na Fig. 5.3. Os pontos de interseccgéo
da malha do problema aerodin@mico com a estrutura sdo transformados
nos nés da estrutura. Quando a malha do problema aerodinadmico for
muito mais refinada que a malha do problema estrutural, calcula-se
a carga nodal equivalente da estrutura.

No caso da transformagdo do corpo da estrutura numa viga,
cada secgdo onde ocorre a intersecgdo da malha para o escoamento
com o corpo & transformada num nd e as caracteristicas estruturais
sdo transferidas para este né. Este procedimento é seguido por
facilidade de aplicagdo das forgas devidas ao carregamento

aerodindmico e para que estas forgcas sejam consistentes com os nés

que estiverem sendo aplicadas.

Fig. 5.3 Interface fluido-s6lido para um corpo em forma

de veiculo lancador
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Prescreve-se as segquintes restrig¢bes em cada ndé da
interface entre o fluido e o sdélido
- a velocidade da malha coincide com a velocidade da
fronteira
- ndo existe escoamento atravessando a fronteira do corpo
- ndo é feita restrigdo sobre a componente tangencial do
vetor velocidade na superficie do corpo
Na solugdo de um problema aeroeldstico, deve-se ainda
escolher o passo de tempo adequado para os problemas aerodindmicos
e estruturais, que geralmente sdo diferentes. O passo de tempo para
o problema estrutural utilizado corresponde a no madximo 1 sobre
20 a 30 vezes o valor da primeira freqiliéncia natural da estrutura.
Como o passo de tempo para o problema aerodindmico & normalmente

menor do dque este, pode-se usar o passo de tempo do problema

aerodindmico para o problema aeroeléastico.
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6. TECNICAS PARA ACELERAR A CONVERGENCIA DO PROBLEMA

AERODINAMICO

A maior parte dos métodos iterativos apresenta um dos
seguintes inconvenientes:
- a taxa de convergéncia diminui significativamente
apdés algumas iteracgdes
- o trabalho computacional total & proporcional ao
nimero de volumes elevado a um nGmero maior que 1
A necessidade de métodos eficientes para a solugdo de
problemas aerodinidmicos & 6bvia. Muitos cédigos ainda em uso
apresentam baixas taxas de convergéncia aumentando os custos de
projeto. Conseqgiientemente, existem muitos trabalhos que visam
aumentar a taxa de convergéncia dos métodos numéricos. Dentre estas
técnicas, o passo de tempo local, a média dos residuos e a técnica
"multigrid" (multigrade) sdo descritas a seguir. O emprego da
técnica "multigrid" com uma média de residuos permite usar CFL

grandes (da ordem de 7,5) com o método de Runge-Kutta.

6.1 Passo de tempo local

Esta técnica consiste no emprego do maximo valor de At

para cada célula, conforme mostra a Eq. 5.6

V. .
L i3,k
Atath X CFL FE Y (5.6)

i,k

O passo de tempo local equivale ao pré-condicionamento
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do residuo por um escalar em cada célula. Este procedimento pode
reduzir o tempo computacional necessirio para obter a solugdo em

regime permanente em uma ordem de magnitude [40].

6.2 Média dos residuos

Uma média ponderada de residuos & empregada para aumentar
o nlmero de Courant (At/Ax) de um método de solugdo explicito. Desta
forma, os residuos ﬁj, para um problema unidimensional [40] séo

escritos na forma

—

i = - €Rj_1 + (1+2€)Rj - eRj+1

-

Neste trabalho € é& constante e igqual a 0,8.

6.3 Técnicas "multigrid" (multigrade)

Como & de conhecimento [50], o comportamento da
convergéncia dos problemas resolvidos numericamente usando
malhas finas & pior do que para malhas grossas. Este comportamento
estd associado com as propriedades de amortecimento das componentes
do erro da solug¢do. Em relagcdao as técnicas "multigrid", o
importante sdo as propriedades de amortecimento dos métodos de
relaxacdo [50]. O sucesso do método "multigrid" depende do
algoritmo de relaxagdo, que rapidamente reduz as componentes do erro

de alta freqiiéncia. As freqiiéncias baixas do erro da solug¢do nas

malhas finas sdo transformadas em altas freqiiéncias nas malhas
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grossas onde podem ser amortecidas. Entdo, as boas propriedades de
amortecimento do método de Runge-Kutta sdo importantes para serem
usadas num processo para acelerar a convergéncia empregando técnicas
"multigrid".

Desta forma, uma seqliéncia apropriada de malhas ajuda a
amortecer os erros de baixa freqliéncia e acelera a taxa de
convergéncia.

De forma a obter as malhas computacionais a relag¢do de
dimensdo 2 entre a malha fina e a sua correspondente malha grossa
é um 6timo valor, pois este & o menor nGmero inteiro maior que 1 e
é o suficiente para fazer o trabalho computacional na malha grossa
bem menor que o necessério na malha fina [50] [81].

O emprego de técnicas "multigrid" (multigrade) permite
econonmizar até 90% do trabalho computacional necessirio quando o
método de Runge-Kutta & combinado com uma média de residuos para
escoamentos transdnicos. Para alguns escoamentos incompressiveis
resolvidos pelo autor [34] esta economia oscilou entre 70% e 90%.

Sdo necessarias fungdes de interpolagdo para fazer a
transferéncia das varidveis entre as malhas. Um operador
interpolag¢do (prolongamento) transforma (mapeia) malhas 2h em malhas
h. Um operador de restrigcdo mapeia as fungdes das malhas h para
malhas 2h. O método de interpolacdo mais freqlientemente utilizado
é o de interpolagdo bilinear. O operador de restrigdo mais empregado
com esta finalidade & o operador de aproximacdo total ("full
approximation").

Existem basicamente dois tipos de ciclos "multigrid"

(multigrade): o V e o W. O ciclo V & mais apropriado para resolver

escoamentos supersdnicos e hipersénicos (veja a Fig. 6.1), enquanto
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que o ciclo W & mais utilizado para resolver escoamentos transénicos
e subsdbénicos (Fig. 6.2). Para cada malha executa-se alguns passos
de tempo (Runge-Kutta), injeta-se as varidveis na malha grossa e
restringe~se o residuo. Resolve-se entdo o problema na malha grossa.
Para retornar as malhas finas prolonga-se (interpola-se) as

corregdes das malhas grossas para as malhas finas.

@ Ppassos (time-steps)

\ restricao/ inje¢ao

+ prolongamento

Fig. 6.1 Ciclo V

h
A @ Passos (time-steps)
2h A
\ restricio/ injecao
4h f prolongamento

Fig 6.2 Ciclo W

Para ilustrar o esquema "FAS" ("Full Approximation Storage

Scheme" [50]), considere as equag¢des de Euler escritas para a malha
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fina conforme (Fig. 6.3)

O procedimento de solugdo para um ciclo V com duas malhas

é constituido dos seguintes passos:

1. Obtém-se a solugdo aplicando alguns passos de tempo (1-2)

para a malha fina

Tyn+1 _ ry(5)
Wi s 6= Wik

onde o expoente (5) & o Gltimo estagio do método de Runge-Kutta.

2. Injeta-se as variaveis na malha grossa

5(0) _ p(n+1)
WZh - Wh

3. Transfere-se os residuos da malha fina para a malha

grossa usando a seguinte fungdo ("forcing function")

hs -4 -
Lon = II? R, (Wy Y - RZ(I(IJ)
com o operador restrigdo

1
128 = =
h 4

BN P
o OB N
kNP

4. Resolve-se o problema na malha grossa realizando alguns

passos (1-2)

ogp 4 4 At - -
Wz(llzc) = Wz(o) 7" VZh( z(éc 1)+f2h) k=1,2,...,m
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=n+l _ py(m)
Won™ = Wop

onde (m) & o nGmero de estagios do método de Runge-Kutta.

5. Interpola-se a correg¢do da solugdo da malha grossa para

a malha fina
Czb - Wzb Wzb

-

- nr(5) oy (0) h A
Ch = Wy — Wy + IpGy

com o operador prolongamento

B 1
16

BN R
N BN
BN R

6. Corrige-se a solugdo da malha fina

W)?*l = ﬁh(s) + Izezazh

Para processo "multigrid" (multigrade) com mais de duas
malhas, os passos 2-4 sdo repetidos sucessivamente comeg¢ando pela
malha fina. Em sequida, aplica-se os passos 5-6 a partir da malha’
grossa até a malha fina. Para ciclos do tipo W, realiza-se mais
trabalho nas malhas grossas (veja a Fig. 6.2).

Para escoamentos a baixa velocidade surgem dificuldades
para amortecer as freqiiéncias do erro e, conseqgiientemente, para
obter boas taxas de convergéncia. Para aliviar este problema,
realiza-se mais trabalho em cada malha, ou seja, 2 passos séo

realizados para cada malha [34]. Além disso, malhas grossas também
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podem ser utilizadas para obter uma boa aproximagdo da solugdo da

malha fina (FMG - "Full Multigrid" ([50]).

malha grossa

-

malha fina

1+1,J+1

i+1,j+1

i+1,j

+1,J

Fig. 6.3 Malhas grossa e fina

O emprego de técnicas "multigrid" (multigrade) apresenta
as segquintes vantagens:

- o trabalho computacional por passo de tempo & reduzido

- o8 grandes volumes que aparecem para malhas grossas,

tém como conseqiiéncia um r&apido equilibrio global do

procedimento da solucgdo.
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7. RESULTADOS

A validagdo de um cbédigo computacional para andlises
aeroelasticas, que se constitui de uma parte aerodindmica e uma
parte estrutural, pode ser feita em trés etapas:

- validag¢d&o da parte aerodinémica

- validagdo da parte estrutural

- validacgéao da parte aerodinamica e estrutural

(aeroelastica)

A validagdo da parte estrutural, neste trabalho, & feita
através da obtengdo da solugdo estiatica e dinémica para uma viga
engastada em uma extremidade e 1livre na outra. Desta, pode-se
verificar se as matrizes de rigidez e massa da estrutura e o
sistema de equag¢des estdo sendo resolvidos de forma correta.

A validagdo da parte aerodinamica deste trabalho consiste
em solugdes para uma superficie curva, uma placa, um cilindro e o
perfil NACA 0012, e solugdes tridimensionais para o cilindro
hemisférico.

Preferiu-se wusar a formulagdo compressivel e uma
discretizagdo espacial de segunda ordem pois esta permite calcular
os coeficientes aerodindmicos sobre geometrias aerodina&micas como
o aerofdlio NACA 0012 adequadamente. A metodologia para escoamentos
a qualquer velocidade conforme descrita no Cap. 3 foi usada somente
para o problema do cilindro hemisférico.

Finalmente, a comparagdo da parte aeroelastica deste
trabalho consiste na solugdo para um painel, para um modelo
bidimensional de um aerofélio e para um cilindro hemisférico

tridimensional. Esta comparagdo 1limita-se a aeroelasticidade
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classica uma vez que os efeitos que sdo causados pela viscosidade
do fluido ndo estdo sendo considerados neste trabalho. No entanto,
o estudo destes fendmenos & importante antes de analisar fendémenos

aeroeléasticos cujos efeitos viscosos sdo de grande importéncia.

7.1 Resultados aerodindmicos

A parte do cbédigo computacional usada para analises
aerodinamicas emprega o método de volumes finitos com um arranjo co-
localizado de variaveis. Resultados aerodindmicos sdo apresentados
para nameros Mach variando entre 0,005 e 1,5, embora resultados
usando o mesmo procedimento, ja tenham sido obtidos entre 0,0001 e
20,0 [6] [34] para o ar.

Verificou-se que a discretizagdo espacial de primeira
ordem no espago, ou hibrida de primeira ordem no espag¢o, proporciona
o aparecimento de difusdo numérica, principalmente para a andlise
de geometrias aerodindmicas como, por exemplo, para aerofdlios [35].
Por outro 1lado, para geometrias mais rombudas razoaveis
distribuig¢des do coeficiente de pressdo podem ser obtidas com
fungdes de interpolagdo do tipo "upwind" ou hibridas de primeira
ordem "WUDS" [29].

Como a distribuigdo do coeficiente de pressdo & de grande
importé&ncia para os problemas aeroelasticos, pois diferentes
carregamentos aerodindmicos podem excitar diferentes modos de
vibragado, a validagdo da parte aerodinadmica aqui apresentada & feita
empregando a formulagdo compressivel com discretizagdo espacial de

segunda ordem, descrita no capitulo 3, com excessdo da andlise
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qualitativa sobre o cilindro hemisférico.

7.1.1 cilindro (para Mach variando entre 0,2 e 0,01)

O cilindro foi escolhido, pois a sua solugdo analitica
& conhecida. Além disso, a sua simplicidade geométrica facilita a
execugdo da malha computacional.

A malha utilizada & do tipo "O" e contém 160x48 volumes,
conforme mostrado na Fig. 7.1. Os volumes sdo do tipo retangular,
com relagdes de dimensdo da ordem de 1,0 (tendendo ao quadrado). Sao
distribuidos 161 pontos na direcdo circunferencial e 49 pontos na
direcgdo radial. Como a malha é& duplamente conexa, um corte &

executado a partir do qual comega a ser contado o &ngulo ¢@. O raio

1t

] 1

Fig. 7.1 Malha para o cilindro, 160x48 volumes
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externo desta malha corresponde a aproximadamente 50 raios do
cilindro e a malha foi obtida algebricamente.

A escolha do nGmero de pontos da malha também visa obter

o conjunto de malhas grossas usadas no processo "multigrid". Usando-

se a relagcdo 2h para obter as malhas grossas, tem-se

160x48 volumes - malha fina (h)
80x24 volumes - segunda malha (2h)
40x12 volumes - terceira malha (4h)
20x6 volunes - quarta malha (8h)
10x3 volumes - quinta malha (16h)

Solugdes aerodindmicas para o cilindro sdo mostradas para
nGmeros de Mach da corrente livre variando entre 0,2 e 0,01. Como
estas solugdes foram obtidas usando as equagdes de Euler, as linhas
de pressdo constantes sdo simétricas.

A Fig. 7.2 mostra as linhas de pressido constante obtidas
para Mach = 0,2. Verifica-se que estas linhas s&o simétricas e
isentas de oscilagdes. O coeficiente de pressdo correspondente é&
mostrado na Fig. 7.3. Este & comparado com a solugdo tedrica
(potencial) que, para escoamentos incompressiveis, pode ser escrita

como [82]

C:_p_—&=20032(p—1
p 1 _ =2
'quk

Verifica-se que existem diferencas entre o coeficiente de
pressdo obtido numericamente e o tebérico na regido da expansdo (para
¢ = 90 e 270 graus). Esta diferenga é esperada, pois a solugao

tebrica ndo considera as variagdes de massa especifica, que sao

consideradas no presente trabalho.
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A sequir sdo apresentadas as solug¢des obtidas para Mach
= 0,01. As linhas de pressdo constante sio mostradas na Fig. 7.4.

Observa-se novamente boa simetria das linhas de pressio.
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0.25
o
-y .
o
2 ) \

N

-0.75

025 /ﬁgsk\
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Fig. 7.4 Linhas de pressdo constante para o cilindro,

Mach = 0,01

O coeficiente de pressdo correspondente & mostrado na
Fig. 7.5. Verifica-se que as diferengas que existiam na regido de
expansdo para Mach 0,2 desapareceram polis as variagdes de massa
especifica para Mach = 0,01 sdo muito pequenas.

A seguir apresentam-se estudos de convergéncia. A Fig. 7.6
compara a taxa de convergéncia para Mach = 0,1 para diferentes
malhas (160x48, 80x24 e 40x12 volumes). Verifica-se gque sao
necessarios, aproximadamente, 4000 passos de tempo para obter a

solugdo numérica para a malha contendo 160x48 volumes, para um
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critério de convergéncia da ordem de 10E-4 e Mach = 0,1. Enquanto
isto, aproximadamente 250 e 1000 passos de tempo sio suficientes
para uma malha contendo 40x12 e 80x24 volumes, respectivamente. O
residuo parece estagnar em torno de 10E-5, por ter sido empregada

simples preciséao.

1
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o
&)
-1
-2
— EULER
! e TEORICO
] il . . A ! . N . . ] . N . n | .
0 100 200 - 300
ANGULO
Fig. 7.5 Coeficiente de pressdo para o cilindro,

Mach = 0,01

A Fig. 7.7 compara a taxa de convergéncia para Mach 0,2
e 0,01 gquando emprega-se a técnica "multigrid" (multigrade).
Observa-se agora que aproximadamente 400 passos de tempo sdo o
suficiente para obter a solugdo em regime permanente para uma malha
de 160x48 volumes. Isto quer dizer que aproximadamente 90% do tempo

computacional pode ser economizado quando emprega-se esta técnica,
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uma vez que o tempo gasto nas malhas grossas € muito menor que o

necessario na malha fina.

0.0 -
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Fig. 7.6 Convergéncia para o cilindro para malhas

diferentes, Mach = 0,1

O estudo do refinamento da malha para Mach = 0,1 é&
mostrado na Fig. 7.8. Verifica-se que a malha contendo 80x24 volumes
representa razoavelmente bem o coeficiente de pressdo (em termos de
engenharia). A malha contendo 160x48 volumes é usada com a
finalidade de obter precisdes do coeficiente de pressdo da ordem de

1%.
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1- MACH = 0.2 (COM MULTIGRID)
2 - MACH = 0.01 (COM MULTIGRID)
3- MACH = 0.2 (SEM MULTIGRID)
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Fig. 7.7 Convergéncia para o cilindro para naGmeros de

Mach variando entre 0,2 e 0,01
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Fig. 7.8 Refinamento da malha para o cilindro, Mach = 0,1
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Os resultados numéricos obtidos para escoamento
incompressivel sobre o cilindro demonstram que a presente
metodologia compressivel pode ser empregada para obter solug¢des com
precisdo da ordem de 1% no Cp para a discretizag¢do espacial de
segunda ordem, quando do emprego de pré-condicionamento. Caso tal
precisdo ndo seja necessiria, malhas mais grosseiras poderdo ser
utilizadas, como a segunda malha utilizada no processo "multigrid",
que fornece precisdes da ordem de 3% no Cp.

Verificou-se ainda que solug¢des incompressiveis para Mach
= 0,01 podem ser obtidas empregando o cédigo para resolver
escoamentos compressiveis com expoente de dissipagdo artificial w
da ordem de zero. Isto pode acarretar diferencas no coeficiente de
pressdo da ordem de 2 a 3%. Para escoamentos incompressiveis deve-
se ainda empregar dois passos de tempo (Runge-Kutta) no processo
"multigrid". Neste caso o processo "multigrid" & denominado de néo
convencional.

O emprego de técnicas para acelerar a convergéncia
proporcionaram economias da ordem de 90%, uma vez que as iteracgdes
executadas nas malhas grossas sdo muito mais rapidas que as

realizadas nas malhas finas.

7.1.2 Superficie contendo curvatura (para Mach = 0,3)

O estudo do escoamento sobre superficies curvas é de
grande interesse para a simulacdo de painéis bidimensionais. Este
estudo visa determinar a habilidade do presente cdédigo em captar os
gradientes de pressdo sobre uma superficie curva para curvaturas

variaveis.
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A malha utilizada, mostrada na Fig. 7.9, para esta
finalidade contém 160x48 volumes, sendo 1/3 destes sobre a parte
curva. A disténcia das linhas na diregdo vertical é& escolhida de
forma a captar os gradientes de pressiao adequadamente. Conforme a
disténcia em relagdo a superficie aumenta, aumenta também o tamanho
dos volumes. O contorno externo distancia-se aproximadamente 30

cordas da superficie do corpo, permitindo a aplicacdo da condigdo

de contorno longe do corpo.

Fig. 7.9 Malha utilizada para uma superficie com

curvatura de 10%

A Fig. 7.10 apresenta as linhas de pressdo constante para
uma superficie contendo curvatura de 1%. Apesar da pegquena
curvatura, observa-se que as linhas de pressdao obtidas séo

simétricas.
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Fig. 7.10 Linhas de pressdo constante para uma superficie

com curvatura de 1%

As linhas de pressdo constante para superficie contendo
curvatura de 5% sd3o indicadas na Fig. 7.11. Como a curvatura é
maior que a anterior é relativamente mais facil captar os
gradientes de pressdo dgque ja possuem valores da ordem de 5 vezes
a dos obtidos para curvatura de 1%. No entanto, uma curvatura de
5% ainda pode ser considerada como pequena.

As 1linhas de pressd3o constante para uma superficie
contendo curvatura de 20% sdo mostradas na Fig. 7.12. As linhas de
pressdo constante para este caso possuem variagdao da ordem de 20
vezes as das indicadas para uma curvatura de 1%. No entanto, esta
variagdo ndao é& tdo grande quanto para um cilindro.

A Fig. 7.13 compara o coeficiente de pressdo para
curvaturas da superficie variando entre 1% e 20% (1%, 2%, 5%, 10%
e 20%). Observa-se que existem algumas oscila¢des no coeficiente de

pressdo nas proximidades do inicio e do fim da curvatura.
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Fig. 7.11 Linhas de pressdo constante para uma superficie

com curvatura de 5%

Tais oscilacgdes poderiam ser eliminadas pela

construgcdoc de uma malha mais refinada nestas regides o que

proporcionaria um melhor escalonamento da dissipag¢do artificial.
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Fig. 7.12 Linhas de pressdo constante para uma superficie

com curvatura de 20%
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Fig. 7.13 Coeficiente de pressdo para uma superficie com

curvaturas variando entre 1% a 20%

Para finalizar, a Fig. 7.14 mostra a taxa de convergéncia
para uma curvatura de 1%. A comparagdo entre as taxas de
convergéncia para diferentes curvaturas ndo & apresentada pois a
mesma demonstrou ser praticamente constante. Conclui-se, entéo; que
a solugdo pode ser obtida com aproximadamente 300 iterag¢des para
critérios de convergéncia da ordem de 10E-5, quando emprega-se a

técnica multigrid para as sequintes malhas:

160x48 volumes - malha fina (h)
80x24 volunmes - segunda malha (2h)
40x12 volumes - terceira malha (4h)
20x6 volumes - quarta malha (8h)

10x3 volumes - quinta malha (16h)
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Fig. 7.14 Convergéncia para uma superficie com curvatura

de 1%

No processo "multigrid" foram realizadas 10 iteragdes na
quarta malha, 20 iterag¢des na terceira malha, 50 iterag¢des na
segunda malha e o restante na malha fina, onde & aplicado o ciclo
w .

Os resultados numéricos obtidos para Mach = 0,3 sobre uma
superficie contendo curvatura demonstram que a presente metodologia
pode ser empregada para obter solu¢des para curvaturas da ordem de
1%. Quando uma discretizacdo espacial de primeira ordem foi usada,
a distribuigdo de pressdo sobre a superficie ndo foli captada.

Observou-se ainda que a taxa de convergéncia manteve-se
praticamente constante para este problema. Cento e cingiienta
iteragdes sdo o suficiente para obter residuos da ordem de 10E-4.
Portanto, a metodologia apresentada permite obter solugdes sobre

superficies contendo curvaturas variadas de forma eficiente.
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7.1.3 Perfil NACA 0012 (Mach variando entre 0,005 e 0,8)

O aerofdlio NACA 0012 foi escolhido pois ele representa
os problemas aerodindmicos de interesse. Todas as solug¢des para
escoamentos incompressiveis desta secg¢do foram obtidas para o
‘éngulo de ataque 5°.

A malha utilizada é do tipo "C" e contém 256x64 volumes,
conforme mostra a Fig. 7.15. Esta mostrou ser adequada para nGmeros
de Mach variando entre 0,8 e 0,002 ([34]. A malha foi gerada
elipticamente e possui adequada concentragdo das 1linhas nas
proximidades do aerofbdlio. Conforme aumenta a disté&ncia em relagédo
ao corpo, aumenta o tamanho dos volumes. A fronteira externa
encontra-se a aproximadamente 20 comprimentos de corda do aerofdlio.
Usando a relag¢dao 2h, as seguintes malhas foram obtidas para o

processo "multigrid":

256x64 volumes - malha fina (h)
128x32 volumes - segunda malha (2h)
64x16 volumes - terceira malha (4h)
32x8 volumes - gquarta malha (8h)
16x4 volumes - quinta malha (16h)

A Fig. 7.16 mostra as 1linhas de pressdo constante:
calculadas para Mach 0,8 e a = 1,25°. Observa-se a formagdo de
choque sobre a superficie do aerofdlio que, devido ao &ngulo de
ataque, ndo & simétrico. A boa qualidade do choque apresentado
depende da fungdo de interpolacgdo usada, que & de segunda ordem.

A Fig. 7.17 compara o coeficiente de pressdo obtido
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Wi

Fig. 7.15 Malha utilizada para o NACA 0012, "C", 256x64

volumes

numericamente com o experimental. Verifica-se um pequeno
deslocamento do coeficiente de pressdo em diregcdo a parte traseira
do aerofdlio. Associa-se esta diferenga a imprecisdes no cdlculo da
geometria utilizada do aerofdélio no cbédigo computacional. No
entanto, pode-se dizer que a concordidncia & boa.

Experiéncias realizadas pelo autor [35] empregando a
metodologia para escoamentos a qualquer velocidade demonstraram
grande dificuldade desta metodologia para captar o coeficiente de
pressdc sobre o aerofdélio NACA 0012, conforme mostra a Fig. 7.18,
quando comparada com a apresentada por Pahlke [83]. Verifica-se que
0 choque some quando do emprego de uma discretizagdo espacial de
primeira ordem. Por este motivo preferiu-se a formulagdo

compressivel para resolver os problemas aerodinimicos de interesse.
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Fig. 7.18 Comparagdo do coeficiente de pressdo para o

NACA 0012, Mach = 0,85 e a = 0°

A Fig. 7.19 mostra as 1linhas de pressdao constante
calculadas para Mach 0,5 e a = 5°. Estas sio continuas e variam
entre -2,0 e 1,0, sendo que a variac¢do entre cada'linha é 0,2.

Com relagdo a escoamentos incompressiveis, a Fig. 7.20
compara o coeficiente de pressdo obtido numericamente para Mach =
0,5 e a = 5° com a solugcdo tedrica [84]. Observa-se uma grande
diferenca no coeficiente de pressdo (da ordem de 15%). Isto quer
dizer que a simplificag¢do incompressivel ndo deve ser usada para
Mach superiores a 0,3, para corpos aerodindmicos como o NACA 0012.

A Fig. 7.21 mostra as linhas de pressdo constante obtidas
para Mach = 0,3. Estas tendem a se aproximar mais do aerofdlio,

quando comparadas com as linhas de pressdo obtidas para Mach = 0,5.
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Fig. 7.19 Linhas de pressdo constante para o NACA 0012,

Mach 0,5 e a =5°
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Fig. 7.20 Coeficiente de pressdo para o NACA 0012,

Mach = 0,5 e a = 5°
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Fig. 7.21 Linhas de pressdo constante para o NACA 0012,

Mach = 0,3 e a = 5°

A Fig. 7.22 compara o coeficiente de pressdo calculado
para Mach = 0,3. Observa-se que a diferenca no coeficiente de
pressdo ja é menor do que 5%. Tais imprecisdes nem sempre s&o
aceitaveis para problemas aeronduticos exigindo, entéo, a
comparagao com a solug¢io experimental.

Dando prosseguimento, solugdes para escoamentos a baixa
velocidade sdo apresentadas. A Fig. 7.23 mostra as linhas de pressao
constante obtidas para Mach = 0,05. Estas linhas séo concordantes
com as obtidas para Mach 0,5 e 0,3 e tendem a se aproximar mais do
aerofdlio.

O coeficiente de pressdo para Mach = 0,05 & indicado na
Fig. 7.24. As diferencas que existiam para Mach 0,5 e 0,3 tornam-se,

agora, da ordem de 1%, conforme o esperado.
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Fig. 7.22 Coeficiente de pressdo para o NACA 0012,

Mach = 0,3 e a = 5°

Fig. 7.23 Linhas de pressdo constante para o NACA 0012,

Mach = 0,05 e a = 5°
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Fig. 7.24 Coeficiente de pressdo para o NACA 0012,

Mach = 0,05 e a = 5°

A seguir séo.apresentadas as solugdes para Mach 0,005.
A Fig. 7.25 mostra as linhas de pressdo. Praticamente, n&do existe
diferenga entre as linhas de pressdo para Mach 0,05 (Fig. 8.22) e
0,005, também conforme o esperado.

O coeficiente de pressdo para Mach 0,005 & mostrado na
Fig. 7.26. Este resultado demonstra boa concordéncia com a solugéo
tedrica, pois as diferengas sdo muito pequenas.

No que se segue, apresenta-se e compara-se a taxa de
convergéncia para Mach da corrente livre variando entre 0,005 e 0,8.
A Fig. 7.27 compara as taxas de convergéncia para malhas diferentes,
Mach 0,8 e a = 1,25° (256x64, 128x32 volumes), com e sem
técnicas "multigrid". Observa-se que a eficiéncia desta técnica

aumenta com O refino da malha. Enquanto que para uma
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Fig. 7.25 Linhas de pressdo constante para o NACA 0012,

Mach = 0,005 e a = 5°
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Fig. 7.26 Coeficiente de presséo para o NACA 0012,

Mach = 0,005 e a = 5°
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malha de 128x32 volumes o fator de redugdo & da ordem de 6 vezes,
para 256x64 volumes este fator & da ordem de 10 vezes.

A comparacdo da taxa de convergéncia é também apresentada
na Fig. 7.28 para Mach 0,1 e 0,01, com técnicas "multigrid" (com 1
ou 2 passos para cada malha) e sem estas. Verifica-se que o fator
10 é um pouco reduzido. Mesmo assim, a técnica "multiqgrid" pode ser
eficientemente empregada para escoamentos incompressiveis. A Fig.
7.28 mostra ainda que 2 passos para cada malha sdo aconselhaveis no
processo "multigrid" em caso de escoamentos a baixa velocidade [34].
A Fig. 7.29 compara a taxa de convergéncia para Mach = 0,1 com e sem

técnicas "multigrid".

1 - COM MULTIGRID - 128X32 VOLUMES
2 - COM MULTIGRID - 256X64 VOLUMES
3 - SEM MULTIGRID - 128X32 VOLUMES
4 - SEM MULTIGRID - 256X64 VOLUMES
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o
(=)
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_5'0- n " | R i | I
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Fig. 7.27 Convergéncia para o NACA 0012, Mach 0,8 e

a = 1,25°
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Fig. 7.28 Comparagdo da convergéncia para o NACA 0012

para Mach 0,1 e 0,01, a = 5°
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Fig. 7.29 Convergéncia para o NACA 0012, Mach 0,1 e

a = 5°
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Para finalizar, na Fig. 7.30 sdo mostradas histérias da
convergéncia para valores de Mach variando entre 0,8 e 0,005.
Verifica-se que o nGmero de iterag¢des quadruplica quando o nGmero
de Mach varia entre 0,8 e 0,005 para coeficiente € = 0,8 na média
dos residuos e para um critério de convergéncia 10E-4. Este
comportamento pcde ser melhorado escrevendo-se € varidvel como uma
fun¢do do ntmero de Mach (€ = 9 M2, conforme Dr. Radespiel do DLR).

A Fig. 7.31, por sua vez, mostra a taxa de convergéncia
para Mach = 0,1 para diferentes malhas (32x8, 64x16, 128x32 e 256x64
volumes). Verifica-se que menos de 10% das iteragdes necesséarias
para obter a solu¢do numa malha contendo 256x64 volumes & suficiente’
numa malha contendo 32x8 volumes. No entanto, aproximadamente, 20%
das iteragdes sdo necessérias para uma malha contendo 64x16 volumes.

A Fig. 7.32 apresenta o comportamento da convergéncia para
o coeficiente de sustentag¢do, Mach = 0,1, com e sem técnicas
"multigrid". Verifica-se um rapido equilibrio do coeficiénte de
sustentacdao quando do emprego desta técnica. Tal comportamento
talvez seja causado pelo emprego de malhas grossas que, com OS seus
grandes volumes, permitem um rapido equilibrio global do método de
solugdo numérica.

Verifica-se, entdo, que sdo necessdrias mais iteracgdes
para obter solugbdes a baixa velocidade. Este comportamento estéa
associado & dificuldade de escalar adequadamente a dissipagéo
artificial e o passo de tempo quando o nGmero de Mach tende a zero,
uma vez que o conjunto de autovalores resultante dificulta a solugdo
do sistema de equagdes. Mesmo assim, o critério de convergéncia
utilizado permite a obtengcdo de solugdes para Mach 0,01 com

aproximadamente 400 iteragdes.
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Fig. 7.30 Convergéncia para o NACA 0012 para Mach

variando entre 0,8 e 0,005, a = 5°
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Fig. 7.31 Convergéncia para o NACA 0012 para malhas

diferentes, Mach = 0,1 e a = 5°
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Fig. 7.32 Convergéncia do coeficiente de sustentagdo para

o NACA 0012, Mach = 0,01 e a = 5°

Os resultados numéricos obtidos para escoamentos
compressiveis e incompressiveis sobre o aerofélio NACA 0012
demonstram que a presente metodologia pode ser empregada para obter
solugdes com precisdes da ordem de 1% no Cp sobre corpos
aerodindmicos. A segunda malha, contendo 128x32 volumes, fornece
precisdes da ordem de 3% no Cp para Mach variando entre 0,3 e 0,05,
conforme testes realizados pelo autor [34]. Neste caso o principal
interesse & a determinagdo do coeficiente de pressdo sobre a
superficie do corpo, para o calculo da forga de sustentagédo.

O emprego de técnicas "multigrid" proporcionou economias

da ordem de 90% para a solug¢do de escoamentos transdénicos e da ordem
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de 70% para escoamentos subsdnicos. A diminuigdo da eficiéncia para
escoamentos incompressiveis deve-se provavelmente ao uso de
coeficientes para escalar a dissipagdo artificial e para escalar a
média dos residuos, que ainda merecem trabalhos de otimizagédo.
Verifica-se ainda que a eficiéncia desta técnica aumenta com o
aumento do ntmero de volumes da malha fina. Preferiu-se a utilizagéo
de 5 malhas pois a Gltima destas ja & suficientemente grossa para
amortecer os componentes dos erros que ndo sdo amortecidos nas
malhas mais refinadas.

Foram necessarios 2 passos (iterag¢des) para cada malha
e o ciclo "multigrid" w quando da solug¢do de escoamentos
subsdénicos. Verificou-se que o coeficiente de sustentagdo &
rapidamente determinado quando do emprego desta técnica. Desta forma
acredita-se que os grandes volumes que aparecem nas malhas grossas

proporcionem um rapido equilibrio global do procedimento de solugédo.

7.1.4 Placa com extremidade cilindrica

(Mach entre 0,05 e 1,5)

Uma placa, de comprimento infinito perpendicular ao plano
do papel, com extremidade cilindrica, & escolhida para ser
testada sob escoamentos subsdnicos, transénicos e supersdnicos.
A malha utilizada & do tipo "C", conforme mostra a Fig. 7.33,
gerada algebricamente, e contém 144x48 volumes, sendo 144 na

direcdo longitudinal e 48 na diregdo radial. Os volumes nas

proximidades do corpo sdo do tipo retangular e o seu tamanho
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Fig. 7.33 Malha utilizada para a placa com extremidade

cilindrica

aumenta conforme aumenta a distancia em relagdo ao corpo. O dominio
externo estende-se até, aproximadamente, 30 vezes o didmetro da
parte cilindrica.

A Fig. 7.34 apresenta as 1linhas de Mach constantes,
obtidas para escoamento incompressivel a Mach 0,05. As linhas tendem
a se aproximar do corpo e a sua forma & semelhante a das linhas
obtidas para um cilindro circular.

As linhas de pressdo constante para escoamento transénico
a Mach 0,8 e a = 0° s3o mostradas na Fig. 7.35. Observa-se a
formagédo de choque logo apds a parte cilindrica. Esta formagdo &
esperada pois a velocidade aumenta e o nGmero de Mach ultrapassa a

unidade.
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Fig. 7.34 Linhas de Mach constante para a placa

com extremidade cilindrica, Mach 0,05
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Fig. 7.35 Linhas de presséio constante para a placa

com extremidade cilindrica, Mach = 0,8
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A Fig. 7.36 mostra as 1linhas de pressdo constante
calculadas para Mach 1,5 e a = 0°. Para este caso, o choque
forma-se um pouco antes do corpo. Observa-se, ainda, algumas
oscilagdes na regido do surgimento do choque as quais podem ser

eliminadas refinando a malha.

W

N

100
oot ©

0

Fig. 7.36 Linhas de pressdo constante para a placa

com extremidade cilindrica, Mach = 1,5.

Portanto, a presente metodologia pode ser empregada para
resolver escoamentos incompressiveis, compressiveis subsénicos,
transdnicos e supersénicos. Neste trabalho, solug¢des hipersénicas
nao sao apresentadas. O leitor interessado nestes escoamentos pode
consultar a bibliografia especializada ([6].

Na Fig. 7.37 mostra-se a taxa de convergéncia para Mach
0,8. Para a técnica "multigrid" (multigrade) foram empregadas as

seguintes malhas:
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Fig. 7.37 Convergéncia para a placa com extremidade

cilindrica, Mach = 0,8

144x48 volumes malha fina (h)

72x%24 volumes segunda malha (2h)

36x12 volumes terceira malha (4h)

18x6 volumes quarta malha (8h)

9x3 volumes quinta malha (16h)
Para este problema sdo necessarios aproximadamente 300
iteracdes para obter a solugdo em regime permanente para critério

de convergéncia 10E-5.
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7.1.5 cilindro hemisférico

A seguir solugdes aerodindmicas para um cilindro
hemisférico (3D) usando fung¢des de interpolac¢do unidimensionais s&o
apresentadas e comparadas com & solugdo apresentada por Azevedo
(17]. O cilindro hemisférico foi escolhido por sua simplicidade
geométrica e pela sua forma representar a forma geral de veiculos
lancadores.

A Fig. 7.38 mostra a malha utilizada, com 34x26x19
volumes. Trinta e quatro volumes sdo escolhidos para a diregdo
longitudinal, 26 para a diregdo radial e 19 para a diregdo
circunferencial. A malha possui maior concentragdo das linhas na
regido do hemisfério, de forma a captar os gradientes de interesse
com mais facilidade. Os volumes tendem & forma paralelipédica
possuindo maiores dimensdes nas proximidades do corpb.

A Fig. 7.39 mostra as linhas de massa especifica constante
obtidas para o cilindro submetido a Mach 0,6 e @ = 0°. O coeficiente
de pressdo correspondente & apresentado e comparado na Fig. 7.40,
para fungdes de interpolagdo de primeira e de segunda ordem.

A solugdo obtida através da metodologia para qualquer
regime de velocidade apresenta um comportamento indesejavel. As
maiores variagdes do coeficiente de pressdo foram suavizadas. Esta
tendéncia de suavizagdo das curvas deve ser creditada a excessiva
dissipagdo numérica presente na discretizacdo espacial de primeira
ordem. Um estudo mais detalhado sobre este problema pode ser visto

em [33].
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Fig. 7.38 Malha para o cilindro hemisférico, 34x26x19

volumes

Fig. 7.39 Linhas de massa especifica constante para o

cilindro hemisférico, Mach = 0,6 e a = 0°
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Fig. 7.40 Coeficiente de pressdo para o cilindro

hemisférico, Mach 0,6 e a = 0°

A Fig. 7.41 mostra as linhas de massa especifica
constante calculadas para Mach 0,85 e a = 6°. Estas sdo concordantes
com as obtidas para Mach 0,6. Devido & presenga de um &angulo de
ataque, as linhas ndo sdo simétricas em relagdo & linha de centro
do cilindro.

Os resultados numéricos obtidos para escoamento
compressivel sobre o cilindro hemisférico demonstram gque uma
discretizagdo espacial de primeira ordem diminui a precisdo do
coeficiente de pressdo para geometrias mesmo bojudas. Para
geometrias aerodindmicas como o NACA 0012 o coeficiente de presséao

obtido usando uma discretizagdo espacial de primeira ordem é

impreciso e ndo sera usado para andlises aeroeléasticas [35].
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massa especifica constante para

o cilindro hemisférico, Mach = 0,85 e a = 6°

7.2 Resultados estruturais

A validagdo da parte estrutural do cédigo computacional,

para o elemento de viga que usa a teoria de Timoshenko [73], aqui

apresentada,

é feita através da comparagdo entre as solugdes

analiticas e numéricas. Por exemplo, considere uma viga engastada

com um carregamento no seu extremo conforme mostra a Fig. 7.42. As

caracteristicas da geometria e do material sdo as segquintes:

E.

G

2,1E11 N/m?

8,077E10 N/m?

7834 kg/m3

0,3

médulo de elasticidade longitudinal
médulo de elasticidade transversal
raio externo

raio interno

comprimento

massa especifica do material

coeficiente de Poisson
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Os resultados s3o apresentados e comparados na Tab. 7.1,

onde o programa DIEIXO, usado para comparagao, constitui-se num

cbdigo computacional desenvolvido para a solugdo de rotores
flexiveis do grupo GRANTE desta universidade e fornecido pelo Prof.
Barcellos.

Estes resultados mostram que a solugdo para uma viga de
Timoshenko aprésenta o mesmo valor, quando comparada com a do
programa DIEIXO. A solugdo para uma viga de Euler é a mesma que a
solugdo analitica pois, neste caso, foram desconsiderados os termos
relativos ao cisalhamento. Isto

demonstra que o programa

desenvolvido resolve corretamente problemas estaticos de viga.

Tab. 7.1 Deslocamentos para um elemento de viga com

carregamento estéatico

N6 Presente Presente Programa Solugéo
trabalho trabalho DIEIXO Analitica
Euler Timoshenko Timoshenko

1 primeiro 0,0000 0,0000 0,0000

2 segundo 2,8190E-06 4,0753E-06 4,0753E-06

3 terceiro 9,8666E-06 1,2379E-05 1,2379E-05

4 quarto 1,9028E-05 2,2797E~05 2,2797E-05 1,9028E-05

é dada por [85]

A solugdo analitica da Tab. 7.1 para o elemento de viga
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onde g3 representa a deflexd@o na diregdo de aplicagdo da forga.

Afim de validar a parte dinédmica do programa estrutural

foi escolhida a solugdo do problema apresentado por Feng [86]. Para

este caso, os dados estruturais s3o os seguintes:

A AN SSsSsSN

F=5000N

Fig. 7.42 Modelo para

E = 2,0E11 N/m? -
G = 8,077E10 N/m? -
I = 9,425E-02 m? -
L=30mn -
r = 7800 kg/m3 -

v=0,3 -

by

um elemento de viga (4 nds)

médulo de elasticidade longitudinal
médulo de elasticidade transversal
momento de inércia

comprimento

massa especifica do material

coeficiente de Poisson

-

O valor da segunda freqiiéncia natural é& apresentado na
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Tabela 7.2. Este, por sua vez, & comparado com a solug¢do obtida

para um "rod = barra longa" [86], que pode ser escrita como

W, = (1,506n)2.| EL
mL*

onde m representa a massa da estrutura.

Tab. 7.2 Segunda freqiiéncia natural para um elemento de
viga
Presente Presente Feng Sol. Analitica
Trabalho Trabalho Numérico "rod"
Euler Timoshenko
14,09 14,01 14,0 16,38

Observa-se que as freqiiéncias naturais sao concordantes
e que o presente programa pode ser usado para andlises dinamicas
estruturais uma vez que as matrizes estdo sendo obtidas de forma
correta.

Para a solugdo de problemas dindmicos emprega-se, neste
trabalho, métodos de integragdo direta como o de Newmark e Houbolt
[27] para o qual devem ser feitas consideragdes relativas ao
decaimento de amplitude e elongagdo de periodo. Alguns métodos de

analiticas modelo

solugdes para problemas também podem ser
encontrados em ([87].

A viga indicada na Fig. 7.42 é& submetida inicialmente a
determinada carga. Se esta carga for instanti&neamente retirada, a

viga permanecera oscilando quando da ndo existéncia de amortecimento
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(situagdo irreal). Isto acontece na solugdo obtida numericamente.
Para o método de Newmark ha a tendéncia de pequena elongacdo de
periodo para os intervalos de tempo utilizados. No método de Houbolt
aparece decaimento de amplitude e elongagdo de periodo maiores que
para o método de Newmark.

Os resultados numéricos obtidos para problemas estaticos
e dinamicos de viga demonstram boa concordéncia com os resultados
analiticos. Para o problema dindmico de viga preferiu-se uma
integrac¢do direta.

Diante das solu¢des aerodindmicas e estruturais obtidas,
apresenta-se a seguir algumas solugdes aeroelasticas que sé&o
comparadas com alguns modelos aeroeldsticos. Os problemas escolhidos
sdo um painel, um modelo bidimensional de um aerofdélio e um cilindro

hemisférico.

7.3 Resultados aeroeléasticos

Afim de melhor entender o comportamento estrutural
esperado, considere o sistema massa-mola-amortecedor indicado no
apéndice A. E claro que a obtengdo da solugdo dindmica de uma
estrutura real & mais elaborada que para sistemas simples contendo
massa-mola-amortecedor. No entanto, isto ajuda-nos a entender o

comportamento dinamico estrutural a ser obtido.
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7.3.1 painel (bidimensional)

O painel, conforme modelo indicado no apéndice A, foi
escolhido pois os experimentos sugerem que ele comporta-se
essencialmente como um aerofélio. A malha do problema do painel
engastado nas duas extremidades é similar & indicada na Fig. 7.9.
Este problema consiste em resolver a equagdo para uma viga cujo
carregamento & a pressdao aerodindmica a qual é fornecida pela
solugdo das equagdes do escoamento potencial.

Nas figuras 7.43 e 7.44, nmostram-se os deslocamentos do
painel obtidos para espessuras do mesmo um pouco maiores e um pouco
menores (3%) que a espessura critica de 1,5 mm apresentada no
apéndice A na secgdo A.3. Estes resultados foram obtidos

para Mach 0,282. A solugdo apresentada na Fig. 7.43 mostra

PAINEL 2D - ESCOAMENTO POTENCIAL
VIGA DE EULER (30 ELEMENTOS)
ESPESSURA DO PAINEL = 1,45 mm

3.00

.00

V]

1.00

0.00

-1.00

DESLOCAMENTOS EM Y (m)
]
muuulummluu;uuiumuﬂuumulumuuluuu.uﬂuuuuu

=500 ST T T T T T

0.60 020 040 060 080 100  1.20
COMPRIMENTO (m)

Fig. 7.43 Deslocamentos do painel para espessura de

1,45 mm
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algumas iteracgdes antes da divergéncia do processo de solugao. Os

deslocamentos apresentados ndo podem ser analisados através de uma

teoria para pequenos deslocamentos/deformagdes.

—. 0.0000015
-
5. 0.0000010
=
Y 5.0000005
S
'.___
— —0.0000000
o
=
=
¢35 ~0.0000005
O
—_d
%)
L) ~0.0000010
P
~0.0000015
0

PAINEL 20 -~ ESCOAMENTO POTENCIAL
ViIGA DE EULER (30 ELEMENTOS)
ESPESSURA DO PAINEL = 1,55 mm

sanaaaaatlasasao e baratasagabas e nenaa ot s o aaaasaasd

L 2 i B D B O S Mt G S B D S B R B B B B B D S O S D B AN A B S0 A S B 08 N B0 00 B S o 0

.00 0.20 0.40 0.60 0.80 1.00 1.2
COMPRIMENTO (m)

Fig. 7.44 Deslocamentos do painel para espessura de

1,55

mm

Como o painel encontra-se engastado nas duas extremidades,

ele perde a estabilidade por divergéncia para escoamentos subsénicos

[88].

Os resultados

numéricos obtidos para o painel submetido

ao escoamento incompressivel (Mach = 0,282) indicam que se pode

simular o escoamento potencial sobre uma superficie curva de pequena

curvatura de forma correta. As solugdes do escoamento utilizando as

equagdes do escoamento potencial ou as equagdes de Euler sao quase

idénticas para superficies de curvatura moderada, conforme 3Jja
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demonstrado para o aerofélio NACA 0012. A simulagdo da parte
estrutural pode ainda ser obtida empregando-se um elemento de placa

ao invés de um elemento de viga.
7.3.2 Aerofélio (2D)

O comportamento aeroelastico de um aerofélio submetido a
um escoamento incompressivel a Mach 0,2, & apresentado a seguir. O
modelo aeroeldstico utilizado & constituido por um sistema massa-
mola com dois graus de liberdade conforme mostrado no apéndice A
na sec¢do A.3. Através da utilizagdo de uma mola vertical bem rigida
tem-se pequenos deslocamentos verticais. Neste caso, a solugédo
constitui-se principalmente de um movimento de rotag¢do, que é
controlado pela rigidez torsional da mola. Esta rigidez foi
escolhida de forma que a variacdo maxima do a&ngulo de ataque seja
inferior a a/5.

A Fig. 7.45 mostra a solugdo obtida para o modelo
aeroeldstico ja uindicado, com o carregamento aerodindmico obtido
usando as equagdes de Euler.

Os resultados numéricos obtidos para escoamento
incompressivel (Mach = 0,2) sobre o aerofdlio do modelo indicado no
apéndice demonstram concordancia com a solugdo esperada. Neste
caso somente dois graus de liberdade sdo considerados. A solugdo
aerodinamica obtida através das equagdes de Euler foi utilizada para
o cadlculo da forga de sustentagdo e para o calculo do momento torsor
agindo sobre o <centro de torgdo, que fica localizado a

aproximadamente 35% do comprimento da corda.
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APROXIMACAO DA SOLUCAO AEROELASTICA - NACA 0012
MACH = 0.2 - ANGULO = 5.0 GRAUS
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Fig. 7.45 Aproximagdo da solugdo aeroeléstica para o

aerofdlio NACA 0012

O comportamento da solug¢do era o esperado [18]. O
aerofdlio oscila em torno de um &ngulo médio, observando-se
decaimento de amplitude da oscilagdo com o passar do tempo, pois a
mola utilizada para controlar a deflexdo angular & bastante rigida.
O rapido decaimento de amplitude obtido é auxiliado pelo
amortecimento numérico do método de solugdo usado para resolver o

problema dindmico estrutural.
7.3.3 Ccilindro hemisférico (3D)

Para finalizar, resultados aeroelédsticos sdo apresentados
para um cilindro hemisférico engastado em sua base (condigdo irreal)
e submetido a um escoamento transénico a Mach 0,85 e a = 6°. Este

problema foi escolhido para verificar o comportamento qualitativo
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do cédigo computacional usando uma geometria que representa a forma
geral de um veiculo langador.

A malha utilizada para esta comparagdo qualitativa é&
grossa e possui 17x15x16 volumes. Esta malha contém 17 pontos na
direg¢do 1longitudinal, 15 na direcdo radial e 16 na diregdo
circunferencial. Uma malha mais refinada deve ser usada para uma
andlise quantitativa (50x40x30 volumes por exemplo). No entanto,
procurou-se melhor concentragdo nas regides de interesse, ou seja,
na parte hemisférica e submeteu-se o citado cilindro a Mach = 0,85.

A Fig. 7.46 mostra os deslocamentos do nariz do cilindro
quando submetido ao citado escoamento. Estas solugdes foram obtidés
para comportamento de corpo rigido até residuos da pressdo da ordem
de 0,005 gquando, instantaneamente, a estrutura passa a ser

flexivel. O cilindro possui as sequintes caracteristicas:

S m - comprimento
0,1 m — espessura da parede
1,5 m - diametro externo

A Fig. 7.47 compara a solugdo aeroelastica para espessuras
diferentes da parede do cilindro pois o mesmo & oco. Um cilindro
macigo com as dimensdes e materiais apresentados seria extremamente
rigido e possuiria deslocamentos despreziveis. Um cilindro
extremamente rigido, por sua vez, pode ser usado para verificar
erros do cddigo computacional, caso existam.

Os resultados numéricos obtidos para escoamento
compressivel sobre o cilindro hemisférico, embora qualitativos,
demonstram um comportamento conforme o esperado. O radpido decaimento
de amplitude verificado principalmente para o caso do comprimento

do cilindro 5m e espessura 10 cm deve-se também ao At utilizado.
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JCILINDRO HEMISFERICO 17X15X16 VOLUMES
JCOMPRIMENTO 5 m E ESPESSURA 10 cm
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Fig. 7.46 Deslocamentos verticais do nariz do cilindro,

Mach 0,85 e a = 6°
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Como a estrutura é bastante rigida, o periodo de
oscilacdo & pequeno exigindo, assim, a escolha de um At menor para
o método de Houbolt (veja a Fig. 5.1). Observa-se ainda que quanto
mais rigida for a estrutura, maior tende a ser a fregliéncia de
oscilagdo e, como conseqiiéncia, menor tende a ser a amplitude de
oscilagdo. Observa-se que a amplitude das deflexdes aumenta
conforme diminui a espessura da parede do cilindro e aumenta
conforme aumenta o comprimento do cilindro para espessura de parede
constante.

Uma andlisa quantitativa, por outro lado, envolveria o
emprego de uma malha da ordem de 50x40x30 volumes para uma
discretizagdo espacial de segunda ordem. Preferiu-se entdo uma
andlise qualitativa com uma malha de 17x15x16 volumes.

A segquir apresenta-se as conclusdes e contribuigdes do

presente trabalho.
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8. CONCLUSOES E CONTRIBUIGOES

O presente trabalho teve por objetivo obter uma
metodologia para a solugdo de problemas aerodindmicos compressiveis
e incompressiveis (pelo menos entre Mach 1,2 e 0,01) e a sua
extensdc para a solugdo de alguns problemas aeroelédsticos. Esta
ferramenta usa volumes finitos para a parte aerodinidmica e elementos
finitos para a parte estrutural. O modelo emprega as equagdes de
Euler para o problema aerodinamico (2D e 3D) e elementos de viga
para a parte estrutural.

Foram descritas as discretizagdes espaciais da metodologia
compressivel com e sem pré-condicionamento e da metodologia para
escoamentos a qualquer velocidade. Durante a discretizagdo foram
indicadas as principais caracteristicas de cada método. A
preferéncia pela formulagdo compressivel neste trabalho estéa
associada a capacidade desta representar adequadamente o coeficiente
de pressdo sobre geometrias aerodinadmicas submetidas a escoamentos
de alta e baixa velocidade. Isto é& importante para estender a
metodologia para andlises aeroeléasticas.

O emprego de coordenadas generalizadas permite que a
metodologia usada para resolver problemas aerodindmicos possa ser
facilmente aplicada na resolugdo de escoamentos sobre geometrias
complexas. A metodologia empregada neste trabalho pode, com
facilidade, ser estendida para outras aplica¢cdes envolvendo
interagdo entre ar e estruturas. Como a discretizacdo espacial
empregada no problema aerodindmico & de segunda ordem no espago e
no tempo, pode-se empregar esta metodologia para a solugao de

estruturas mais flexiveis.
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O método normalmente empregado para a solugdo de
escoamentos compressiveis & estendido para resolver problemas
incompressiveis. A implementag¢do do cédigo computacional empregando
esta metodologia demonstrou ser relativamente simples. Devido ao
baixo nGimero de operagdes a serem realizadas por iterag¢do, o custo
de projeto & relativamente baixo. Empregando-se esta metodologia,
solu¢des aerodindmicas para o NACA 0012, uma superficie contendo
curvatura, uma placa com extremidade cilindrica e um cilindro séo
apresentadas para valores de Mach da corrente livre variando entre
0,005 e 1,5.

A discretizagdo espacial em volumes finitos baseada no
arranjo co-localizado de varidvelis com armazenamento nos centros ou
nos nés do volume de controle e com o método de Runge-Kutta (5
estagios) sdo usados para resolver escoamentos compressiveis e
incompressiveis, demonstrando que a solugdo segregada das equagdes
diferenciais se constitui numa alternativa para a solugdo de
problemas aerodinédmicos.

A disposicdo das variaveis nos nés do volume de controle
foi preferida para a aplicagdo da técnica "multigrid", pois isto
facilita a injegdo das variaveis da malha fina para as malhas
grossas. Para a disposicdo co-localizada com as variaveis
armazenadas nos centros do volume de controle deve-se executar
algumas aproxima¢des adicionais para a injeg¢do das varidaveis.

A metodologia normalmente usada para problemas
compressiveis [24] demonstrou manter quase as mesmas caracteristicas
na solugdo de problemas aerodindmicos a baixa velocidade, podendo-se
usar todas as técnicas para acelerar a convergéncia normalmente

usadas naquela formulagdo. Esta metodologia permite informar
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adequadamente a solugdo aerodindmica que & necessaria para calcular
os coeficientes de pressdo para o calculo da sustentagao de
geometrias aerodinémicas.

Foram tomados cuidados especiais na escolha dos
coeficientes wutilizados para determinar o passo de tempo, a
dissipacg¢do artificial e as técnicas de aceleragdo da convergéncia.
Cuidados adicionais foram tomados para as condig¢des de contorno,
principalmente para a condigcdo de contorno longe do corpo "far
field". Neste caso conseqgue-se diminuir o dominio computacional
necessiario com condigdes de contorno prescritas para resolver
problemas aerodindmicos incompressiveis da ordem de 70%. Os
autovalores e autovetores empregados neste caso devem ser
apropriados para as velocidades dos escoamentos em estudo, portanto,
devem ser adequados para resolver escoamentos a altas e baixas
velocidades.

A partir dos campos iniciais estimados o processo
iterativo de calculo aerodindmico sempre convergiu para a solugdo
em regime permanente. Este processo permite usar CFL da ordem de 7,5
e as solugdes foram sempre fisicamente realisticas.

Os resultados numéricos indicam que, para os problemas em
estudo, o coeficiente de dissipacdo k* pode ser escolhido entre
1/48 e 1/256 sem alterar significativamente os resultados [40].
Como a dissipagdo artificial é& usada apenas para amortecer as
oscilagdes e & constituida de termos de terceira ou de quarta ordenm,
o valor de k% pode teoricamente possuir variacdes ainda maiores.

Observou-se ainda que os esquemas "upwind" de primeira ou
de ségunda ordem sdo menos precisos que esquemas em "diferengas

centrais" para escoamentos a baixa velocidade sobre geometrias
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aerodinmicas, mas o suficiente gquando de segunda ordem ([5].
Portanto, eles devem ser preferidos na solugdo de escoamentos a
qualquer velocidade com grandes variagdes do nimero de Mach
(variagdao maior que entre 0,005 e 1,5). Pode-se, entdo, escolher
fungdes de interpolagdo de primeira, segunda ou de ordem superior,
dependendo da precisdo necesséiria para cada problema. Como o custo
aumenta proporcionalmente com é ordem da interpolagdo utilizada
usa-se sempre que possivel interpolagdes de baixa ordem. Portanto,
deve-se adequar a ferramenta ao problema a ser resolvido.

Os resultados aerodin@micos obtidos, usando as equagdes
de Euler, permitem concluir que & possivel e preferivel acelerar
a taxa de convergéncia para obter solugdes em regime permanente
empregando a técnica "multigrid" (multigrade). Entretanto, a
eficiéncia desta técnica diminui para escoamentos incompressiveis
quando comparada com a solugdo de problemas transdénicos [6](de 90%
para 70%) . Para escoamentos a baixa velocidade, a experiéncia também
indicou [34] que & melhor usar dois passos (Runge-Kutta) para cada
malha. Desta forma, pode-se obter solugdes aerodindmicas precisas
para as equagdes de Euler com aproximadamente 300 iterag¢des, para
nGmeros de Mach variando entre 0,8 e 0,01 sobre um aerofdlio.

A comparagdo entre as solugdes numéricas e tebricas
(experimentais) & encourajadora, especialmente o emprego de técnicas
para acelerar a convergéncia as quais fornecem grande economia de
tempo computacional. O procedimento de célculo aerodinémico
apresentado neste trabalho ja foi validado para valores de Mach da
corrente livre variando entre 20,0 e 0,3 [6]. Este procedimento foi
extendido e validado pelo autor [34] até Mach da ordem de 0,002 para

escoamentos sobre aeroféblios.
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As solugdes dos problemas estruturais apresentadas, tanto
para problemas est&ticos como para problemas dindmicos de viga,
demonstraram boa concorddncia com a solugdo tedrica. Preferiu-se a
escolha de um elemento de viga para testar a metodologia. Visando
a extensdo desta metodologia para estruturas mais complexas,
elementos de placa e casca podem ser implementados. Pode-se
comparar a solugdo obtida com o elemento de viga para o problema do
painel com elementos de placa e/ou casca.

O problema aeroelastico aqui apresentado se constitui da
combinacdo entre o problema aerodindmico e estrutural. O acoplamento
entre as equagdes de Euler e as equagdes do movimento & demonstrado.
Preferiu-se esta escolha, pois a obtengdo de um esquema Gnico de
integragdo entre as equagdes de Euler/Navier-Stokes para o problema
aerodindmico e de elementos estruturais é de dificil execugdo. Esta
dificuldade estd associada aos sistemas de matrizes obtidos que
possuem problemas de condicionamento.

Existem atualmente muitos trabalhos de pesquisa visando
melhorar o acoplamento aeroelastico. Se por um lado esquemas de
integragdo Gnica produzem teoricamente melhores resultados, por
outro lado os métodos empregados para isso geralmente n&o se
preocupam com a conservagdo das propriedades do escoamento
localmente (balango) e sdo geralmente limitados. Portanto, o ideal
seria uma metodologia uUnica gque garanta as propriedades do
escoamento localmente, onde elas se fazem necessarias.

No acoplamento entre programas preparados para problemas
aerodinamicos e estruturais separadamente, por outro lado, tem-se
que considerar as imprecisdes do acoplamento e minimiza-las,

otimizando assim o problema. Neste sentido muitos trabalhos vem
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sendo realizados.

Os fendmenos aeroelasticos como "flutter", "buffeting",
dentre outros, ndo foram verificados neste trabalho. Para isto deve-
se obter as condigdes criticas, que sdo relacionadas com as
velocidades denominadas de velocidades criticas. Portanto, no
presente trabaiho verificou-se o comportamento de estruturas
relativamente rigidas que sdo excitadas ©pelo carregamento
aerodindmico com as equagdes de Euler.

Simulagdes aeroelasticas envolvendo vértices, por outro
lado, necessitam de malhas mais finas para serem calculadas. Neste
caso deve-se empregar equagdes mais completas para o escoamento.
Usando o presente procedimento, solugdes aeroeldsticas sdo obtidas
para um painel, um modelo bidimensional de um aerofélio e solugdes
qualitativas sdo apresentadas para um cilindro hemisférico.

Para finalizar, a metodologia aerodinamica aqui
apresentada serviu como base para extensdo do cdéddigo "CEVCATS" do
DLR "Institute of Design Aerodynamics - Braunschweig" para a solugdo
de escoamentos a baixa velocidade. No momento o c¢ddigo preparado
para escoamentos compressiveis tridimensional do DLR esta sendo
estendido para a solugdo de problemas aerodindmicos incompressiveis
tridimensionais envolvendo as equag¢des de Navier-Stokes.

Deve-se ressaltar ainda o bom desempenho da metodologia
aerodinamica apresentada, que vem envolvendo trabalhos de pesquisa
e teses para a solugdo de problemas aerodindmicos a alta e baixa
velocidade. H4 ainda interesse de aplicagdo da presente metodologia
na analise de problemas de escoamentos para pequenos insetos. Este
trabalho de pesquisa interdisciplinar visa melhor entender estes

seres vivos e a influéncia da modificagdo das caracteristicas do
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meio ambiente sobre os mesmos. Devido a complexidade'e a delicadeza
do problema, devem ser utilizados modelos eficientes, uma vez que
as dimensdes envolvidas sdo muito pequenas e as velocidades de
escoamento poderdo ser baixas e/ou relativamente altas.

A pesquisa bibliogr&fica também indica a dificuldade de
encontrar-se trabalhos com comparagdo para a parte aeroelastica na
literatura. Por este motivo, as solugdes apresentadas neste trabalho
sdo comparadas com os modelos tedbricos, quando existentes. Por todos
estes motivos, o presente trabalho contribui para a solugdo do
complexo problema aerodindmico e aeroeldstico encontrado na
engenharia. Entretanto, muitos outros trabalhos devem ainda ser

realizados.
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APENDICE A

A. O PROBLEMA AEROELASTICO

A.l1 Introdugéo

A aeroelasticidade & a ciéncia que estuda a interacéao
natural entre as forcgcas aerodindmicas e as forgas eléasticas, e a
influéncia desta interag¢do no projeto de um corpo, como por exemplo
[2] [3] [89]. Os fendbmenos aeroelasticos ocorrem quando as
deformagdes estruturais produzem forg¢as aerodindmicas adicionais,
que, por sua vez, produzem novas deformagdes. Tais interagdes podem
tornar-se pequenas e tenderem ao equilibrio, ou grandes e tendenm
4 destruigdo da estrutura.

O tridngulo da aeroelasticidade constitui-se numa boa
ferramenta para entender os fendmenos aeroelésticos [3], conforme
mostrado na Fig. A.1. Basicamente trés drea da mecédnica aplicada séo
necessérias para estudos aeroelasticos, a saber dinamica,
elasticidade e aerodinémica.

Conforme indicado na Fig. A.l1, a aeroelasticidade estuda
a interacdo entre as forg¢as aerodindmicas, elasticas e da inércia,
e o seu efeito no comportamento dindmico de uma estrutura. Tais
interagdes produzem oscilagdes as quais poderdo ser amortecidas ou
poderdo permanecer aproximadamente constantes ou ainda tender a

destruigdo da estrutura.
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Forca
. Al Aerodinamica Mecanica de
Divergéncia R

" vbo
estatica

Estabilidade

de voo

Flutter, | Buffeting

Forcas Forgcas de

Elasticas

Inércia

Vibra¢des mecanicas

Fig. A.1 Tridngulo da aeroelasticidade

A.2 Principais fenbmenos aeroelasticos

Os principais fendmenos aeroelasticos, dentre outros, sao
"flutter = tremulagao, vibracgao, oscilacgéao aeroeléastica",
"buffeting = trepidag¢do irregular" e "divergéncia" [3]. Estes séo
efeitos estaticos e dinadmicos conforme definig¢des apresentadas a
seguir:

"Flutter" & a principal instabilidade dinamica que ocorre
com um avido em vdéo para velocidades denominadas de "velocidades

de flutter" para a qual a elasticidade da estrutura assume um papel
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importante. "Flutter" pode ser definido como a instabilidade
dindmica de um corpo elastico numa corrente. As forgas necesséarias
para produzir este fendmeno sdo aquelas devido &s deformacgdes
elasticas da estrutura. A experiéncia tem mostrado que o primeiro
modo de fleiéo ou o primeiro modo de torgdo da estrutura conduz ao
modo critico de "flutter¥.

Para a velocidade critica de "flutter", a oscilagdo de um
aerofdlio pode manter-se sozinha com amplitude aproximadamente
constante. Para velocidades de escoamento um pouco acima da critica,
um pequeno distlrbio do aerofdlio serve como inicio de uma oscilagédo
forte.

"Buffeting" sdo vibragdes transientes de componentes
estruturais de um avido, por exemplo, devido a impulsos
aerodindmicos produzidos pela esteira atrds de asas, fuselagem e
outros componentes. Este fendémeno também pode ser definido como o
movimento irregular de partes ou de toda a estrutura em unm
escoamento excitado pela presenga de turbuléncia no mesmo.

"Divergéncia" & uma instabilidade estatica de uma
superficie de sustentacdo de um avido, por exemplo, em vdéo para a
velocidade denominada de velocidade de divergéncia.

Os avides modernos estdo sujeitos a muitos tipos de
"flutter". O tipo cléassico envolve o acoplamento de 2 ou mais gfaus
de liberdade. O tipo ndo cléssico pode envolver separagcdo de camada
limite e outros fendémenos devido a 1iteracdo entre as forgas
aerodinémicas adicionais que afetam a resposta global da estrutura.

Alguns exemplos tipicos de oscilagdes aeroeléasticas sao:

- oscilagdo de linhas de telefone

- oscilagdo de linhas de televisao
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- vibrag¢do de asas
Os modelos aeroelasticos podem ser classificados como

estiticos e dindmicos e alguns exemplos sdo apresentados a seguir.
A.3 Modelos estaticos e dinamicos

a) Ccondig¢do de divergéncia para uma asa rigida

elasticamente restrita

Para modelos estdticos o tempo ndo aparece como variavel
independente fazendo com dque as forgas de inércia sejam eliminadas
das equagdes de equilibrio. Considere o comportamento de uma asa
rigida elasticamente restrita submetida a um escoamento
bidimensional, conforme mostrado na Fig. A.2.

Deseja-se obter a posicdo de equilibrio para um aerofdlio
submetido a velocidade V. A forga qe sustentagdo que age no

aerofdlio indicado na Fig. A.2 & dada por

L=g.c.c, = qca (0+e) (A.1)

L
Ja
Quando a direg¢do da corrente livre coincide com a linha

de momento zero, a = 0, o torque & descrito como
dc,
M=L.ec = g.c.ec. = (0+a) (A.2)
onde
1
= —pV2?
d 29

O momento de restauragédo eldstico correspondente ao d&ngulo

de giro 0 é k0. Do equilibrio de momentos, obtém-se
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0
k6 =M, = q.c.ec.7£%(6+a)
que resulta para 0
d
q.e.CZT;éa
- 2 9L
k,-g.e.c Sa

Fig. A.2 Asa rigida elasticamente restrita

A condigdao de divergéncia & encontrada gquando o

denominador da equagdo para 6 (Eq. A.3) tende a zero, ou seja

2k

vV, , = _

divergéncia ac (A .4 )

p.e.c?=L
Ja

A variacdo do coeficiente de sustentagdo com a pode ser

aproximada para aerofélios submetidos a escoamentos incompressiveis
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[82] [90] usando a seguinte relagdo

ﬁ = 2n(1+0.77£)cosa (A.5)
ou c

b) Modelo de "flutter"” para um aerofdlio e uma asa

O "flutter" & um problema de estabilidade din&mica de
grande interesse. Ele pode ser classificado em duas categorias. Na
primeira categoria, encontram-se os fendmenos devido ao escoamento
potencial onde os efeitos da <camada 1limite podem ser
desconsiderados. Este & também denominado de "flutter" classico. Na
segunda categoria encontram-se os fendmenos devido & formagdo de
vortices. Afim de modelar o fendmeno de "flutter" classico inicia-se
pela obtengdo das equagdes do movimento ou do equilibrio dinémico.

Da aplicagdo do principio dos trabalhos virtuais, resultam
as equagdes de Lagrange

_EL( ar) _ ot [ duU
dt = 9q; dg; og;

= F, (A.6)

A energia cinética para o aerofdlio indicado na Fig. A.3

é dada por

1 1

T = zmﬁz + S,ah + 5 Tat? ‘ (A.7)

A energia potencial total pode ser escrita como
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U= %K,,hz + %—Kaaz (A.8)

A substituig¢do das Eq. (A.8) e (A.7) na Eq. (A.6) e a
aplicacdo do principio de Hamilton resulta nas equag¢des do movimento

(2] (3]

mh + S,& + kyh = L(¢t) (A.9)

I,& + S,h + k,o = M(¢t)

onde

Se = I X,
O momento de inércia da secg¢do transversal & representado
por I,. A velocidade critica de "flutter" & determinada assumindo-se

um movimento harménico simples, escrevendo-se [3]

h(t) = h eivt, x(t) =a elvt

Fig. A.3 Modelo de "flutter" para um aerofdlio
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Um modelo mais elaborado para este problema pode ser visto
em [91] e élguns critérios praticos usados para a prevengdo de
"flutter" podem ser vistos em [92][3].

Este procedimento também pode ser aplicado para uma asa,
conforme mostra a Fig. A.4, onde se assume que a estrutura desta
deforma-se como uma viga de rigidez a flexdo EI e a rigidez a torgéo
GJ. O centro de torgdo para aerofbélios finos corresponde a
aproximadamente 35% do comprimento da corda ([3]. As secgles

transversais sdo infinitamente rigidas e o eixo elastico é reto.

centro aerodinamico

centro de torsdo

centro de gravidade

=1

Fig. A.4 Modelo aeroelastico de uma asa (simples)
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Apds a aplicagdo do principio de Hamilton, obtém-se as

seguintes equag¢des dos movimento [2] [3]

& g1 - L(y, 6 (A.10)

dy? dy?

m(Y)ﬁ(YI t) - Sy&(YI t) +

- _ 0 owq _
I(y)&(y, t) - Sh(y,t) 5;,[GJ@;,] M(y, t)

c) Modelo de um painel bidimensional

Outro modelo dinédmico importante & o utilizado para
painéis bidimensionais. Um painel, no contexto deste trabalho, é
constituido por uma superficie de curvatura moderada conforme

mostrado na Fig. A.S5.

-

O estudo do escoamento sobre painéis é importante pois os
experimentos sugerem que um painel, com uma extremidade engastada
e as outras livres, comporta-se essencialmente como um aerofdlio

[88] [93] [94].

Forga (pressao)

A

Fig. A.5 Painel bidimensional
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Um painel quando submetido a um escoamento podera tornar-
se instavel dependendo da velocidade do escoamento. Se um painel
estd simplesmente apoiado ou engastado em ambas as extremidades,
este pode perder a estabilidade por divergéncia em escoamentos
subsdénicos e por "flutter" em escoamentos supersdédnicos. No entanto,
um painel com uma extremidade engastada e as outras livres perde
estabilidade por "flutter" em escoamentos subsénicos e por
divergéncia em escoamentos supersdénicos [88].

O problema da iteracdo entre o fluido e a estrutura pode

ser modelado para o painel da Fig. A.5 como [88]

g, +rhy%,+Ap=o (A.11)

x4 D 9¢2 D

onde

Eh?
12 (1-v?)

P

O termo D & a rigidez a flexdo, h a espessura do painel,
r a massa especifica do material e ¢ a perturbagdo da velocidade
potencial que satisfaz a equagdo

20, P _
0x? dy?

e as seguintes condig¢bes de contorno para y = 0

Jg, . Oq,
[_gi] Vax " e
Y ly=0 0 no restante

para 0<x<L
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A solucgdo deste sistema de equagdes, conforme apresentado
por Kornecki [88], conduz aos seguintes par&metros criticos para
escoamentos incompressiveis:

- painel engastado ( A2 = 181)

- painel simplesmente apoiado (A2 41,8)

onde

A2 = 112225 (A.12)

Usando-se a condigdo para um painel com bordos engastados

(X2 = 181), verifica-se que para

L =1m - comprimento

h=1,5mm ~ espessura

P = 1,2339 kg/m? - massa especifica do fluido

r = 7800 kg/m3 - massa especifica do material

E = 2,1 E11 N/m?

médulo de elasticidade longitudinal

v=20,3 coeficiente de Poisson

e condi¢des normais de temperatura e pressdo, a solugdo diverge para
velocidades superiores a vV = 97,6 m/s, dque corresponde a
aproximadamente 350 Km/h (Mach = 0,282).

Para finalizar, com a finalidade de melhor entender o
comportamento estrutural esperado, considere o sistema massa-mola-
amortecedor, conforme mostrado na Fig. A.6.

A resposta a uma excitacgdo (forga) aplicada neste sistema
é indicada na Fig A.7, quando ndo existe amortecimento ou gquando

da preseng¢a do mesmo. O amortecimento estrutural pode ser aproximado

por [27]

[C] = alM + BIK] (A.13)
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M

Fig. A.6 Sistema massa-mola-amortecedor

deslocamentos

A

. >
U U tempo

deslocamentos

A

AN
VAR

Fig. A.7 Oscilagdes de um sistema massa-mola-amortecedor
a) sem amortecimento

b) com amortecimento



171

Neste trabalho o amortecimento estrutural foi
desconsiderado. No entanto, amortecimento numérico existe. Outras

consideragdes relativas a estabilidade de sistemas quaisquer podem

ser vistas em [95].

A.4 Calculo do carregamento aerodinamico

A determinagdo do carregamento aerodindmico & de grande
importédncia num problema aeroeldstico. Por isso deve-se usar uma
metodologia de cédlculo aerodindmico que forneg¢a distribuicdes de
pressdo e velocidades precisas com a finalidade de calcular os
coeficientes aerodinémicos.

O carregamento aerodiné@mico sobre uma superficie & dado
pela combinagdo da forga de atrito e forga de pressdo. A fofga
devido ao atrito aerodin@mico & tangencial & superficie do corpo e

corresponde a parcela

- nadg
Fa = BAG,

onde p & a viscosidade cinemiatica, A a 4rea de contato e i o vetor

normal a superficie.

A forgca devido a pressdo & normal & superficie e

corresponde & parcela
Fp, = p(i.A)

onde [96]
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L e;Xxe,

n_
Ieixejl
Portanto, a forga total assume a forma

F, = F,+F,

Estudos envolvendo a utilizag¢do da forg¢a de atrito ndo
serdo apresentados neste trabalho por serem necessdrias malhas mais
refinadas para captar os efeitos da camada limite. E bom lembrar que
para placas planas, a espessura da camada limite laminar & da ordem
de [97]

&~ L

N

onde devem ser feitas no minimo 10 divisdes na malha computacional.




