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RESUMO

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

Embora a simulacdo numérica ndo exclua os experimentos em
tinel de vento, ela permite uma reducdo significativa destes e,
consequentemente, dos custos envolvidos num projeto, 3ja que
simulagbdes numéricas sdoc sabidamente muito menos onerosas que
ensaios experimentais.

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

A validacao do modelo numérico se d& através da simulacao
de escoamentos com numerc de Mach 0,50, 0,90 e 3,0 sobre o foguete
brasileiro VLS, comparando-se as distribuigdes do coeficiente de
pressao sobre o foguete, obtidas numericamente, com dados
experimentais.

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



ABSTRACT

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

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

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

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

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

coeficientes e termo fonte das equagdes de conservagao

da quantidade de movimento e da energia

coeficientes e termo fonte da equagdo de conservagao da

massa

calor especifico & pressdo constante [J/kg-K]
coeficiente de pressao

coeficiente da equagao de estado

coeficiente do método de acoplamento pressdo-velocidade
fluxo difusivo

jacobiano da transformagdo do sistema de coordenadas
condutividade térmica [W/m-K]

numero de Mach

massa do volume de controle [kg]

fluxo de massa [kg/s]

pressao termodinamica [Pa]

termo fonte das equagbes de conservacgcao relativo a

pressao

Il

y

numero de Peclet

numero de Prandtl

constante particular do gas [J/kg-K]

numero de Reynolds

termo fonte das eéquacdes de conservacio

tempo [s]

temperatura [K]

T.,/T., em graficos de resultados

componente cartesianas do vetor velocidade nas direcdes
y,z, respectivamente [m/s]

vetor velocidade

componentes contravariantes do vetor velocidade
direcdes do sistema de coordenadas cartesiano



Subscritos

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

P = volume de controle

X;¥:2 = derivadas de primeira ordem

E,n.v = derivadas de primeira ordem

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

w = parede

oo = propriedade avaliada na corrente-livre do escoamento

Letras gregas

| b = coeficiente de transporte da difusdo

p = massa especifica [kg/m’]

¢ = incégnita geral

E/n.y = diregdes do sistema de coordenadas generalizado

u = viscosidade absoluta [kg/m-s]



1. INTRODUCAO

1.1 - MOTIVACAO DO TRABALHO

No ano de 1986, o Instituto de Aeronadutica e Espacgo
(IAE), do Centro Técnico Aeroespacial (CTA), de S&o José dos Campos
(SP), assinava um convénio de cooperagdo técnico-cientifica com a
Universidade Federal de Santa Catarina para que o Laboratério de
Simulagdo Numérica em Mecanica dos Fluidos e Transferéncia de Calor
(SINMEC) desenvolvesse coddigos computacionais para resolver
escoamentos de alta velocidade. Os codigos desenvolvidos seriam
posteriormente transferidos ao IAE para que este 0s usasse no
projeto aerodindmico de veiculos aerocespaciais como o foguete
brasileiro VLS, Fig. 1. O convénio com o IAE buscava também o
treinamento de recursos humanos na area de aerodindmica.

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

Um segundo convénio foi assinado em 1989 entre o IAE e o
SINMEC visando o desenvolvimento de cédigos computacionais que
permitissem resolver escoamentos viscosos tridimensionais.
Inicialmente, o SINMEC realizou estudos para passar a empregar o
arranjo co-localizado de variaveis em substituicgao ao
desencontrado. A motivagdo foi evitar a complexidade que o uso do
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arranjo desencontrado traria em um cbébdigo computacional para
problemas tridimensionais em <coordenadas nao-ortogonais. Dos
estudos iniciais, resultou o cédigo MACH2D que tem as mesmas
caracteristicas do COMPRESS com a unica diferenga de usar o arranjo
co-localizado de variaveis.

Figura 1. Configuracdo do foguete VLS.

Ja em 1990 o SINMEC havia desenvolvido o cédigo
computacional MACH3D que permite resclver escoamentos inviscidos
sobre geometrias tridimensionais arbitrarias, usando o arranjo co-
localizado. Na versao de 1990 do MACH3D, os sistemas lineares de
equagdes eram resolvidos com o método MSI [4] cujo algoritmo é
fortemente recursivo. Com a finalidade de usar a capacidade
vetorial dos computadores, um estudo foi realizado [5,6] para
verificar o desempenho do método ADI [7] na solugdo de sistemas
lineares nestes computadores, Jj& que o método ADI tem pouca
recursividade. Verificou-se que o0 desempenho do método ADI &
superior ao MSI em termos de tempo de computacio.

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

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



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

A segunda linha de trabalho, e que se constitui no tema
desta dissertagdo, visava a implementagdo de um cédigo
computacional para resolver escoamentos tridimensionais viscosos.

E oportung, neste momento, mencionar alguns motivos que
levam a realizagdo de ensaios aerodindmicos em tinel de vento ou
a obtengao de solugdes numéricas do escoamento sobre um foguete-
lancador de satélites como o VLS. A determinagdo dos coeficientes
de arrasto e de forga normal, e do centro de pressdo [13], por
exemplo, sao essenciais na previsado da trajetédria do foguete ou de
seu desempenho.

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

As distribuigdes do coeficiente de pressdao (Cp) e da
temperatura sao necessarias também para o projeto estrutural do
foguete e de suas protegdes térmicas. O conhecimento do nivel de
temperaturas permite prever os efeitos térmicos sobre os
equipamentos do satélite transportado pelo foguete.

1.2 - REVISAO BIBLIOGRAFICA

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

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



Nestas duas ultimas décadas, entretanto, os avancos
obtidos foram extraordindrios. Com relacdo a velocidade de
processamento, conforme [14), basta dizer que em 1949 o computador
EDSAC 1 atingia 10™* Mflops (milh&es de operagdes de ponto flutuante
por segundo). Vinte anos depois, o computador CDC 7600 chegava a
10 Mflops. E menos de vinte anos apds, em 1986, o ETA-10 obtinha
o desempenho de 10' Mflops. Segundo a referéncia [15], estima-se
que em 1995 serd atingida a velocidade de processamento de 10°
Mflops. Além da velocidade de processamento, a capacidade de
armazenamento de informagdes na memdria principal tem crescido
muito nos ultimos anos. A meméria do ETA-10, por exemplo, & de 256
Mbytes [16].

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

E importante mencionar que num experimento a modelagem se
da sobre o fendmeno fisico real que se pretende estudar. Assim, as
discrepéncias gque podem ocorrer se devem a qualidade de reprodugao
das condicbes do problema real e aos erros inerentes aos
equipamentos de medigdo e de leitura. J& os métodos analiticos ou
numéricos buscam resolver um conjunto de equacdes que resultam da
modelagem matemdtica do fendmeno fisico real. Desta forma, mesmo
gue a solugdo exata das equagdes seja obtida, nada garante que ela
corresponda ao fendmeno real pois aproximagdes inadequadas podem
ter sido feitas na modelagem matematica.



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

A tendéncia atual & que o0s experimentos passem a ser
usados no desenvolvimento de novos e mais abrangentes modelos
matemadticos para os fendmenos fisicos gque ainda ndo sdo bem
compreendidos, na validagao de modelos numéricos e para situagles
onde ndo existem modelacdes adequadas. Assim, as solucgdes numéricas
passardo a ser a principal ferramenta dos engenheiros no
desenvolvimento de novos processos e produtos.

Apenas para dar uma nogdoc dos recursos envolvidos nos
experimentos aerodindmicos em tunel de vento, cita-se o seguinte:
o desenvolvimento do foguete Ariane, da Agéncia Espacial Européia
(ESA), consumiu em torno de 4.000 horas de ensaios em tunel de
vento [18]. Atualmente, um ensaio supersdnico custa cerca de USS
3.000,00, e um ensaio subsbdnico ou transbénico, USS$S 5.000,00 [19].
Entende-se aqui como um ensaio, a medigcdo da distribuigdo do
coeficiente de pressdoc sobre um modelo de foguete para um
determinado numero de Mach e angulo de ataque. Um ensaio
supersbénico em um tunel de vento do tipo intermitente, por exemplo,
tem a duragdo aproximada de 30 a 40 segundos. Como informagdo, so
a fabricagao do modelo do foguete VLS (Fig. 1), com comprimento em
torno de 1,25 m e com 320 tomadas de pressdo, custou cerca de US$
150 mil. Os ensaios realizados para sete numeros de Mach, quatro
diferentes angulos de ataque e diversas configuragdes do foguete
VLS custaram aproximadamente US$S 300 mil [19]. A titulo de
comparacgao, deve-se informar que o valor total envolvido nos dois



convénios entre o SINMEC e o IAE ficou em torno de US$ 50 mil.
Neste valor incluem-se o pagamento de bolsistas de iniciagdo
cientifica, mestrandos, dois professores, tempo de computacgao,
entre outras despesas, durante cinco anos. 0O investimento no
desenvolvimento de novas metodologias numéricas €, portanto, de
grande retorno.

Os métodos numéricos mais comumente usados na solugdo de
problemas de escoamento sdo elementos finitos, diferencas finitas
e volumes finitos. Elementos no contorno comecga atualmente a ser
empregado.

O método dos elementos finitos surgiu de diversas
pesquisas realizadas entre 1940 e 1960 [23]. Turner et alii [20],
em 1956, elaboraram formalmente esta técnica com relagdo & solugao
de problemas de mecanica dos soélidos. Aplicagdes na A&rea de
mecanica dos fluidos surgiram na década de 70 e podem ser vistas
no livro de Baker [79].

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

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

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

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



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

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

3. Volumes ficticios. S3o usados para facilitar a
aplicagdo das condigdes de contorno e facilitar a implementagao do
cbébdigo. Uma discussdo a respeito pode ser vista em [27].

4. Formulagdo dependente do tempo e implicita [27]. O
tempo é usado nas equagdes para servir como parametro de controle
do processo iterativo de solugdo dos sistemas lineares que resultam
da discretizacdo das equacgdes diferenciais que governam o problema.
Estes sistemas lineares se originam do emprego de uma formulagdo
implicita.

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



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

6. Método de acoplamento SIMPLEC. Os modelos numéricos
gue usam o método das diferengas finitas resolvem simultaneamente
0os seus sistemas lineares oriundos da discretizagdo das equagdes
diferenciais, como pode ser visto em [35]. Esta ndo é a estratégia
adotada, em geral, no método dos volumes finitos. Neste método, os
sistemas lineares sdo resolvidos separadamente para cada incégnita,
sendo, assim, chamados de esquemas segregados. Para um problema de
escoamento a baixa velocidade, nos esquemas segregados, as equagdes
de Navier-Stokes sdo usadas para calecular u, v e w, € a equagao da
energia para T, restando a equagac de conservagao da massa para
obter a pressao. Mas, como a pressaoc nao aparece explicitamente
nesta equagdo, foram desenvolvides os chamados métodos de
acoplamento pressdao-velocidade que transformam a equagdo de
conservacao da massa numa equacdo para a pressdo. O primeiro método
que surgiu foi o SIMPLE [36], de Patankar & Spalding. Neste
trabalho, uma versdo otimizada desse método é usada, o SIMPLEC,
desenvolvido por Rushmore & Taulbee [82] e assim denominado por Van
Doormaal e Raithby [37]. Atualmente, existem mais de uma dezena de
métodos de acoplamento conhecidos, originados do método SIMPLE.
Segundo seus autores, o método SIMPLEX [38] superaria os
anteriores. No entanto, simulacgdes realizadas para resolver o
escoamento quase-unidimensional no interior de um bocal
convergente-divergente ndo comprovaram esta afirmacdo.

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



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

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

Tem-se verificado que o uso do arranjo co-localizado
reduz significativamente a memdéria computacional necesséaria para
se resolver um problema, e diminui, em muito, c&lculos de
informagdes geométricas e coeficientes, e torna os cédigos mais
compactos e faceis de implementar.

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

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



escoamentos com baixissimo numero de Mach, onde a massa especifica
é uma fungdo fraca da pressdo, e pode ou ndc ter uma dependéncia
forte da temperatura. Casos tipicos sd3o os problemas de convecgéo
natural e escoamentos de liquidos em dutos. Este regime é muito
conhecido como escoamento de fluidos incompressiveis. Nos
escoamentos em que o numero de Mach na corrente-livre é inferior
a 1 mas que devido as expansdes que sofre ao passar sobre um corpo,
chega a ser maior que a unidade em determinadas regides, o regime
de velocidade é dito transbénico. O inverso também é valido, ou
seja, o numero de Mach & um pouco superior a 1 e ao escoar sofre
compressdes fazendo com que o numero de Mach em algumas regides
seja inferior a 1. O problema classico é o escoamento sobre um
aerofbé6lio. Em geral, um escoamento é dito transdnico quando o
numero de Mach na corrente-livre fica entre 0,8 e 1,2. Entre os
escoamentos de fluidos incompressiveis e os transénicos situa-se
o regime de velocidade chamado subsénico. Neste regime, a massa
especifica ja& apresenta uma dependéncia consideravel da presséao.

Quando a velocidade de um escoamento é muitissimo
elevada, a temperatura do fluido pode atingir valores consideréaveis
devido aos efeitos de compressdo e da dissipagao viscosa. Isto faz
com que as moléculas do fluido comecem a se dissociar, e os atomos
podem até sofrer ionizagdo. Nestes escoamentos, as reag¢des quimicas
devem ser consideradas. Elas caracterizam o regime de velocidade
hipersbnico. Em geral, diz-se que um escoamento €& hipersdnico
quando o numero de Mach é maior que cinco. Mas, dependendo do
fluido e de seu estado, a dissociagdao do fluido pode ocorrer até
para numero de Mach igual a trés [50]. Os escoamentos que ficam
entre o0s regimes transénico e hipersdénico sdao chamados de
supersdnicos.

Breves comentarios sobre o comportamento fisico dos tipos
de escoamentos que serdao considerados neste trabalho sao
apresentados a seguir.

No caso de um escoamento subsénico (Fig. 1lb) ndo existem
ondas de choque e as variag¢des no escoamento sdo graduais ao longo
do corpo e ocorrem antes mesmo de atingi-lo.

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

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

No caso de um escoamento supersénico, dependendo da
geometria do corpo, a onda de choque obliqua que se forma a sua
frente pode ser colada (Fig. 1lb) ou descolada (Fig. lc). Antes do
choque, ndo existe efeito do corpo sobre o escoamento. Finalmente,
no caso de um escoamento hipersénico (Fig. 1lb), a distancia da onda
de choque obliqua, ao longo do corpo, € mui;o pequena, resultando
em sua interacdo com a camada-limite.

Basicamente, o comportamento fisico do escoamento de um
fluido compressivel deve-se a trés efeitos: transferéncia de calor,
friccdo e variacao de &rea. Em geral, este Ultimo é predominante
e se da da seguinte forma. Em escoamentos subsdénicos, diminuindo-se
a area, aumenta-se a velocidade, e vice-versa. No caso de
escoamentos supersénicos, o efeito é inverso. Aumentando-se a area,
aumenta-se a velocidade.

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

Tradicionalmente, o método dos volumes finitos
desenvolveu-se voltado as aplicagdes que envolviam escoamentos de
fluidos incompressiveis, enquanto que o método das diferengas
finitas era utilizado na solugdo de problemas relacionados a
escoamentos transdnicos e supersdnicos. Mas, desde o fim da década
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de 60, pesquisadores que trabalhavam com estes dois métodos

numéricos procuraram desenvolvé-los na busca de esquemas gerais
capazes de resolver escoamentos em qualquer regime de velocidade.
Trabalhos pioneiros foram os de Chorin [51],

de Harlow & Amsden
[52,53], e de Patankar [81].

subsénico ﬂ
V— W
M <08

baixo-transonico AR Mo

L —
08 <Mm<IO S e
—-—vv/_-.

N M -
transonico M<]

Bow shock Trailing:
- edge shock
~
aleo- —d 7

10 M < 12 ;

supersonico

.

Moo > 1.2

N7

hipersonico

Mee > 5

Figura lb. Os diversos regimes de escoamento [17].
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Em 1985, Van Doormaal [54] desenvolveu um novo modelo
numérico para resolver escoamentos em qualquer regime de velocidade
usando o sistema de coordenadas cartesiano. O trabalho de Van
Doormaal foi estendido por Silva & Maliska [3] a sistemas de
coordenadas naturais para geometrias bidimensionais ou
tridimensionais axissimétricas. Detalhes sobre esta extensdo podem
ser vistos em [39]. A metodologia para qualquer regime de
velocidade foi denominada de CSDV (Corre¢do Simultadnea na Densidade
e Velocidade). Trabalho semelhante ao de Silva & Maliska foi
realizado por Karki & Patankar [55].

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

M, >

Uniform free stream

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

9. Escoamento viscoso laminar. Men [8] verificou que o
uso do modelo algébrico de turbuléncia de Baldwin & Lomax [9], em
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problemas bidimensionais, aumenta consideravelmente o tempo de
computagdo necessario para se obter uma solucgdo numérica. Além
disso, Visbal & Knight [56], num estudo sobre o modelo de Baldwin
& Lomax, chegaram a conclusao de que os coeficientes deste modelo
variam com o numero de Mach. Portanto, este modelo nao é adequado
a uma metodologia capaz de resolver escoamentos em qualquer regime
de velocidade, como a que se pretende. Devido as limitacdes
computacionais a gue o presente trabalho estaria sujeito, e
considerando-se o0s dois comentarios acima, escoamentos viscosos
turbulentos ndo serdo aqui abordados.

Sdo citados a sequir alguns trabalhos representativos da
literatura sobre métodos numéricos que tratam da solugdo de
escoamentos tridimensionais.

Rakich [85], em 1967, resolveu escoamentos tridimensio-
nais supersdnicos usando o método das caracteristicas [60]. Este
método permite resolver a equagao potencial para escoamentos
supersdnicos e incluir efeitos de camada limite e de reacgdes
quimicas [80]. Dois anos depois, Williams [86] publicou um trabalho
onde as equagdes de Navier-Stokes para escoamentos tridimensionais
de fluidos incompressiveis eram resolvidas. Malhas de até 70 mil
volumes foram usadas. O mesmo tipo de problema foi resclvido por
Briley & McDonald [84]. Exemplos de métodos numéricos desenvolvidos
para resolver escoamentos tridimensionais parabélicos de fluidos
incompressiveis sao os trabalhos de Patankar & Spalding [36],
Briley [B87], e Maliska [63]. Escoamentos tridimensionais elipticos
turbulentos, de baixa velocidade, foram resolvidos por Hah [57].

Modelos numéricos para resolver escoamentos tridimensio-
nais de fluidos compressiveis foram propostos, por exemplo, nos
trabalhos de Briley & McDonald [84], Pullian & Steger [88] e Rieger
& Jameson [59]. Neste ultimo trabalho, escoamentos hipersénicos de
gas perfeito foram resolvidos com uma malha de 813 mil volumes.
Escoamentos tridimensionais hipersénicos, incluindo efeitos de géas
real, foram resolvidos no trabalho de Prabhu & Tannehill [89].
Azevedo [58] resolveu escoamentos tridimensionais subsénicos,
transdnicos e supersdnicos usando malhas de até 263 mil volumes,
e problemas onde a interacdo de escoamentos transdnicos com a
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estrutura de um foguete foi considerada [83]. Baudart et alii [90]
resclveram escoamentos tridimensionais turbulentos transientes,
bifasico e com reagdes quimicas no interior da cimara de combustio
de um foguete a propelente liquido.

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

1.3 - CONTRIBUICAO

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

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

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

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

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

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

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

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

Admitindo-se as simplificacdes acima, o modelo matematico
gue sera adotado é composto pelas equagdes de conservagao da massa
e da energia, pelas equagdes de Navier-Stokes, e pela equagao dos
gases perfeitos. Estas equagdes, escritas no sistema de coordenadas
cartesiano (x,y,z), podem ser vistas no livro de Bejan [61].

Visando a solugdo de escoamentos sobre geometrias
arbitrarias, surge a necessidade de se empregar um sistema de
coordenadas que permita dar generalidade ao método numérico e que
evite problemas na aplicagdo das condigdes de contorno [30,62].
Isto & conseguido através de um sistema de coordenadas gque se
adapta aos contornos do dominio de célculo.

Sendo assim, as cinco equac¢des de conservacgao, acima
mencionadas, escritas num sistema de coordenadas naturais (§,v,v),
podem ser expressadas genericamente por

e ¢ 2 + 9 = - p% 4+ §¢
13 (pt) oE (PUB) + oo (W) + =5 (pHY) = - B¢+ 8
R T R R R W - e

a(“n‘fﬂ * “23J'g$ E “33']%%)



onde o jacobiano da transformagdo do sistema de coordenadas & dado
por

T = (Xgyezy + XoVyZy * XyYeZy T XeYyZy T XVeZy T Xy YaZg) ” (2)

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

As expressdes para as componentes contravariantes do
vetor velocidade sao

U=§8u+§,v+l,w (3)
V=m,u-+ ﬁyv + MW (4)
W=9,u+y,v+yw (5)
onde
[FRESARES S (6)
[P N
Te = Yo% ~ Yo%y (8)
Mx = Zg¥y ~ 24V (9)
My = Zy%g ~ ZgXy (10)
M. = VeXy — VyXg (11)
Y= 2,5 - ZgYy (12)
Ty = ZeXy T 9% (13)

Yz = YoXe — YeXy (14)
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As componentes do tensor métrico que aparecem na Eq. (1)
sao dadas por

€, = (€2 + ()2 + (B2 (15)
@, = (M2 + (M2 + (m,)? (16)
@3 = (Y2 + (7,02 + (Y,)?2 (17)
3 = &My + &0, + 8.0, (18)
i3 = ha¥x * 5y¥y * 5o¥s (19)
G23 = N¥x + Ny¥y + N,Ys (20)

A letra ¢ representa a variavel dependente das cinco
equacdes de conservagao. Desta forma, quando ¢ for igual a 1, u,
v, w ou T sdo recuperadas as equagdes de conservacgao da massa, da
quantidade de movimento nas diregdes %, y e z (equagdes de Navier-
Stokes) e da energia.

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

Os termos fontes P®* e 8% s3oc nulos para a equagdo de
conservagdo da massa. Para as demais equagdes, eles sao
representados por

v= ngx * pqﬁx * py?x (21)

ﬁ V= Pgi—y + pqﬁy + py?y ‘22)

BY = pg?z N pqﬁz & py?z i

pT = _1[9%% . 9. (pPh - p(V. 7 (24
ch{Bt ® = ] )

19



20

gu-4 Ffa% (V. + “x% (V.7 + —x% (V.V)] (25)

gv -4 F}'a_aa (V.9 + —y% (V.9 +7y% (9.7 (26)

sv- 4 ng (V. 9 +ﬁz%(v N+ Vg (9.9] (27)
9

d 7 0 = 0 = PP _ 2(0U , OV _ OW\?
AR LR A I A A T

(28)

E(E u + 'E_xv) + %("ﬁyu +M,Vv) + %(Tyu +?XV)]2

[ a(E v+ E w) + a( v+ w)+-__( vV +Y.w

§ T T BT+ ]

& T T ¢ R )+ L T o T

onde

v.v-0(9% . 9,20 29
(5 “an "% ke

A forma da equacdo dos gases perfeitos gque se adota &

= pRT (30)

Apesar de se estar interessado apenas nas solucgdes de
regime permanente dos problemas que serao simulados, o tempo &
mantido nas equagdes para servir como parametro de controle do
processo iterativo em que as equagles de conservagao sao

resolvidas.



Resumindo, o modelo matemdtico que descreve o tipo de
problema fisico que se pretende resolver neste trabalho & formado
pela Eq. (1), que representa cinco equagdes de conservagao, e pela
relagdo constitutiva da Eg. (30). As incdognitas nestas seis
equagdes sd p, u, v, w, T e p. No prbéximo capitulo & descrito o
procedimento numérico que serd usado para resolver o modelo
matematico apresentado.
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3. MODELO NUMERICO

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

3.1 - EQUACOES DE NAVIER-STOKES E DA ENERGIA

O principio bésico do método dos volumes finitos &
subdividir (discretizar) o dominioc do problema em diversos volumes
de controle, em cada um dos guais as equagdes diferenciais do
modelo matemdtico sdo integradas. O dominio de calculo do problema
deve ser entendido como a regidao do espago onde pretende-se obter
a solucdo do escoamento.

Um volume de controle qualquer representado no sistema de
coordenadas cartesiano (%,y,z), em geral, tem uma geometria
arbitraria composta por seis gquadrilateros. No entanto,
representado no sistema de coordenadas naturais (§,m,Y), todos os
volumes de controle s3o cubos de mesmo tamanho, como na Fig. 2,
adotando-se por simplicidade A{ = An = Ay = 1 metro. As dimensles
reais de um volume de controle sdao passadas para O espago
transformado através das Eq. (2) e Eg. (6) a (14).

Integrando-se a Eqg. (1) no tempo e sobre o volume de
controle P da Fig. (2), delimitado por suas seis faces (e, w, n,
s, d, f), obtém-se
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Figura 2. Volumes de controle no espago transformado.
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onde os fluxos convectivos sao dados por

M, = (p0), An Ay

M, = (p0), An Ay

(32)

(33)
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M, = (pV), A§ Ay
M, = (pV), AE Ay
My = (pW) 4 AE A
M, = (pW) ; AE An

os fluxos difusivos por

D, =T% a,, JAY Ay
D, =T% a,, JAn Ay
D, =T% a,, JAnq Ay
D, =T% a,, J AE Ay
D, =T% a,, J AE Ay
D, =I? a,, J A Ay
D, =T% a,, JAE A
D, =T% a,, JAE Aq

D, =T% @, J AL An

=
i

=pp AV / Jp

P; AV / Jp

5
It

AV = Af An Ay

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

(34)

(35)

(36)

(37)

(38)

(39)

(40)

(41)

(42)

(43)

(44)

(45)

(46)

(47)

(48)

(49)

non

sao

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

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

$o = (1/2 + @), + (1/2 - a,) g (50)

(ae] Ed"’) (51)

As derivadas cruzadas que aparecem na Eg. (31), isto é,
aquelas avaliadas numa direcdo que seja paralela a face onde devem
ser obtidas, sao calculadas por diferencas finitas. Como exemplo,
tem-se

(%)a = (dy + ¢b§ ;:s - §g) (52)

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

sg (M) . Pe? (53)
(10 + 2Pe?)

B = (1 + 0.005Pe?)

(54)
(1 + 0.05Pe?)

onde sg representa o sinal do fluxo de massa M, e Pe & o numeroc de
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Peclet, calculado pela razdo entre os fluxos convectivo e difusivo.
Para a face norte tem-se

M
n D5

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

aghy = I (apbs) » + bp (55)

As expressdes para os coeficientes da Eg. (55) sao
apresentados no Apéndice 1. Esta equagdo representa um sistema
linear para ¢ com 19 diagonais nao-nulas.

Os termos L[P*] e L[S5% da Eg. (31) representam a
integragdo numérica por diferengas finitas dos termos fontes Pt e
8%  Suas expressdes sdo dadas no Apéndice 1.

3.2 - AVALIACAO DOS FLUXOS CONVECTIVOS

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

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

Pe = (1/2 +¥)pp + (1/2 - ¥, ) Pg (56)

onde y. € igual a 1/2 se U, 2 0 ou -1/2 se U, < 0.

0 esquema usado para avaliar as componentes
contravariantes da velocidade nas faces do volume de controle é
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aquele proposto por Marchi et alii [48] e que pode ser visto também
em [47]. Como exemplo, é descrito o calculo de U na face leste, U,.
Da Eq. (55), obtém-se

aghp = B (aybuwm) s + bt - L[B%] AV (57)

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

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

aghe = Z(ayubye) s + by - LIP?] AV (58)

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

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

se

(«a;;&)_% = = [Z(anbw) r + Z(aubu)s + bi + b - LIB¥ AV (59)
ou

b, = oty + 2 (0amly 0 Bi ¢ il _ 2.4 ppem, (60)

(ap, + ag) (ap + ag)

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

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

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

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

Mo ) | gy, - My 4 - B By - M = O (61)

Para resolver escoamentos em qualquer regime de
velocidade, a técnica CSDV [3] é empregada. Ela consiste em manter
a massa especifica e a velocidade como incégnitas na equacgdo de
conservacado da massa [B81,84]. O fluxo de massa na face leste, por
exemplo, é calculado por

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

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

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

mepp + mfpg + mip, + mipy + mfpg + mip, + mfp, (63)
+ mlU, + mlU, + myV, + mgV, + myW, + m{W; = b€

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

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

Pe = P + CBP (64)

onde



CE = (TpR)? (65)

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

U = Ue' b dou(pé' - pl”) » (511)9 (66)

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

Como a Eg. (66) se constitui numa forma de se avancar o
processo iterativo e sabendo-se que quando este convergir o campo
de p' serd nulo, nenhum erro estd sendo cometido com a
simplificagao realizada. O que pode ocorrer & o processo iterativo
necessitar de mais iteragdes para convergir.

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

U, = Oy - dJ(ps - Pi) - (@), (67)
Vo= Vo - di(P§ - Pp) - (833) (68)
Vo = Vo - dJ(pp - pg) - (&35) 4 (69)
Wy =Wy - dg (pp — P3) - (€33) 4 (70)
We=W; - df (Dp - D7)« (@33) ¢ (71)

onde, por exemplo

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

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

dp = (ap - Zay) s (75)

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

Substituindo a Eg. (64) e suas analogas, e as Eg. (66) a
(71) na Eg. (63), obtém-se

Ap.Di = Z(Ay.Dig)p + Bp (76)

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

Dp = Pp * Dp (77
e as componentes cartesianas da velocidade (u,v,w) por
b = &z - dp. L[], (78)

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

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

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

Quando volumes ficticios sdo usados [(27], o processo de
aplicagdo das condigdes de contorno torna-se bastante simplificado
em relacdo & forma anterior. Contudo, mais meméria computacional
é requerida para armazenar as informagdes geométricas e os valores
das varidveis e de seus coeficientes nestes volumes ficticios, que
sdo, na realidade, as informagdes das condigdes de contorno.

Neste trabalho, as condicdes de contorno para as
incégnitas p, u, v, w e T sdo aplicadas fazendo-se uso de volumes
ficticios. No caso da pressdo nao sdo usados volumes ficticios
porque suas condigdes de contorno sdo dadas indiretamente através
da massa especifica e da velocidade. A seguir, o0s diversos tipos
de condigdes de contorno saoc discutidos.

3.4.1 - ¢ prescrito.

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

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

onde ¢ representa p, u, v, we T,

volumes .
ficucios—l / fronteira oeste
A NE
n
£ | - EE
]
n
] . s.E
Y £

Figura 3. Volumes ficticios no espago transformado.

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

8z =2, ag, = 0 e bp=¢, (80)

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

Como foi citado anteriormente, ndo sendo usados volumes
ficticios para a pressdo, quando os coeficientes do volume E da
Fig. 3 estiverem sendo calculados, o coeficiente que relaciona o



volume E ao P deve ser nulo. Isto é consequido zerando-se o0s
coeficiente C?P e d, d' e d" dos volumes ficticios. Este procedimento
de zeragem € adotado com gqualquer tipo de condigdo de contorno. Com
isso, a Eq. (66) se reduz a U, = U,”, ou seja, a pressdo ndo altera
U,’. Este é o resultado esperado se a velocidade é prescrita.

3.4.2 - Fronteira de simetria.

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

Quando o escoamento dentro do dominio é o mesmo que
ocorre com sua imagem em relagdo a uma de suas fronteiras, as
condigdes impostas sao

Up = - Ug (81)

b = ¢z (82)

com¢p =p, veT.
Assim, para a Eg. (8l) tem-se

ap =1, d,=-1 e ap, = bp =0 (83)
e para a Eg. (82)
8 = a8, =1 e 8pp =bp =0 (84)
Para a equacdo de conservacgdo da massa faz-se

U, =0 (85)

No caso da temperatura, a condigdo de simetria equivale
a de isolamento térmico ou fluxo de calor nulo.

Quando a condigao de contorno que se pretende aplicar
para a velocidade é a de escorregamento, a condigdo da Eq. (B2) é
utilizada para as trés componentes cartesianas da velocidade.

3.4.3 - Escoamento localmente parabélico.
Este tipo de condigdo de contorno é empregado nas
fronteiras onde o escoamento deixa o dominio de céalculo.
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Considerando a simplificagdao mencionada no inicio do item 3.4.2,
esta condigdao €& dada por

).

gue se traduz na Eq. (B2) e é aplicada como mostrado na Eq. (84),
com ¢ representando-p, u, v, we T.

Com as componentes cartesianas da vélocidade sendo
calculadas pela Eg. (82), a componente U,  pode ser obtida da Eq.
(3). E, como d" é nulo, como ja& foi dito, U, resulta igual a U.".

3.4.4 - Avaliacgado de L[P*%],.

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

Pp = 2DPg ~ Pgp (87)

3.5 - CRITERIO DE CONVERGENCIA

Seguindo o trabalho de Maliska [63], uma simulagao
numérica seré& considerada convergida se satisfizer o seguinte
critério



(Pp - PF) maxino _ (88)
Ap

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

Quando sédo.resolvidos problemas com nimero de Mach muito
pequeno, ou seja, escoamentos de fluidos incompressiveis, o
critério da inequagdo (88) também pode ser aplicado sobre as
componentes cartesianas da velocidade, como no trabalho de Milioli
et alii [e4].

3.6 - TENSOR METRICO

As componentes da matriz jacobiana da transformacdo do
sistema de coordenadas, que sdo necessarias para calcular as
métricas das Eq. (6) a (14), sdo avaliadas através de diferencas
finitas. O processo de célculo é exemplificado a seguir para a
componente «;,; do tensor métrico, Eq. (15), avaliada na face leste
de um volume de controle elementar, Fig. 4. Nos pontos 1, 3, 6 e
8 desta figura s&@o conhecidas as coordenadas x%, y e z que foram
obtidas através de algum método de geracdo de malhas.

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

@), = () - 16 - 9 (90)

onde ¢ representa x, y e z.
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=
da 9’ ¢5 4
2
L‘Y 11 s g 43
Ay

Figura 4. Calculo das métricas na face leste.

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

(), = 2 ‘bz“.;:‘ %) (91)
), B2 d’;_;:" %) (92)

Com ¢H e ¢5 dados pelas Eq. (91) e (92), as métricas §,,
§, e §. podem ser calculadas com as Eqg. (6) a (B). E, entdo, a
componente a,;, do tensor métrico na face leste pode ser obtida
através da Eqg. (15).

3.7 - ALGORITMO DO MODELO NUMERICO

A sequéncia de cdlculo do algoritmo numérico adotado
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neste trabalho, simplificadamente, & apresentada abaixo.

1. Definicdo dos dados e das condigdes iniciais das incédgnitas do
problema a ser simulado.

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

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

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

6. Calculo dos termos fontes das equagdes de Navier-Stokes.
7. Obtengdo da solugdo da Eg. (55) para u’, v e w'.

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

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

11. Correcdo da pressdo e da massa especifica com p' através das
Eg. (64) e (77).

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

13. Célculo dos coeficientes e termo fonte da equagao da energia.
14. Obtencdo da solugdo da Egq. (55) para T.

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



Os cinco sistemas 1lineares de u, v, w, p' e T,
representados pelas Eg. (55) e (76), sdo resolvidos com o método
ADI [6,7]. Este método consiste na aplicagdo do algoritmo TDMA [22]
sequencialmente nas trés diregdes do sistema de coordenadas
transformado.

Os itens 5 a 12 foram executados duas vezes para cada
intervalo de tempo. Este procedimento é baseado na experiéncia do
grupo SINMEC e resulta, em geral, na diminuigcdao do tempo de
computagdo para se obter a solugdo de um problema, em relagao a
execugdo dos itens 5 a 12 de uma vez por passo de tempo.
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4. RESULTADOS 3D AXISSIMETRICOS

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

0 cbédigo MACH2D emprega o mesmo modelo numérico deste
trabalho mas foi desenvolvido para resolver apenas problemas
bidimensionais ou tridimensionais axissimétricos. Dois sdaoc os
motivos para este cbdigo ter sido empregado nas simulacdes acima
mencionadas: 1l)utilizando um cdédigo bidimensional, naoc existem
restrigdes relativas ao computador, como tempo de CPU e memdria,
o0 que permite realizar muitas simulagbes em pouco tempo; e 2)varios
trabalhos [B,49,65,66] obtiveram resultados numéricos com o cédigo
MACH2D, em diversos problemas, que compararam bem com resultados
analiticos e experimentais.

4.1 - DOMINIO E CONDICOES DE CONTORNO

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

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

<

a

Figura 5. Configuragao do dominio de calculo.

Os numeros de Mach considerados nas simulagdes foram
0,50, 0,90 e 3,0 caracterizando assim trés regimes de velocidade:
subsénico, transénico e supersénico, respectivamente. As definigdes
destes trés escoamentos sdo dadas na Tabela 1. O numero de Mach
para um gas perfeito pode ser definido por

M=_Y (93)

vYRT
Com base nos dados da Tabela 1, chegou-se aqueles
mostrados na Tabela 2. A temperatura T, foi calculada a partir de
To, considerando escoamento compressivel inviscido, guase-
unidimensional [60] com y = 1,4 e R = 287 J/(kg-K) para o ar. A
velocidade €& obtida da equacgdo de estado, Eq. (30), e da definigao
de pressdo dinamica q, dada por




12,00

_q 2
qw - T?' p -u-
180°\ — [ T 780°
=R 8 5
i A 8
96,27 78,49 45,78 92,91
313,45 a0

Tabela 1. Dados experimentais para a = 0° [67].
_;;oblema ne ==?_ 2 ] 3
M. 0,50 0,90 3,00
P. [kPa] 210,623 107,321 3,230
IITU [K] 290, 6 300,5 291,3
" q. [kPa] 36, 642 60, 464 20, 369
u Re/L [m] 25, 4x10° 23, 4x10¢ 9, 3x10¢

A viscosidade é calculada usando-se
Reynolds Re cuja expressao é

Re _ P

L uﬂ!

P

As condigdes de contorno aplicadas,

(94)

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

a definigdo do numero de

(95)

O numero de Prandtl foi obtido de dados experimentais para o ar
[68] considerando a temperatura T..

com referéncia a

nomenclatura da Fig. 5 e ao item 3.4 do capitulo anterior,

foram:
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-contorno N: ¢ prescrito (condig¢des da corrente-livre), Tabelas 1
e 2);

-contorno W: fronteira de simetria;

-contorno E: escoamento localmente parabdlico; e

-contorno §: isolamento térmico ou parede adiabatica para a
temperatura. Para a velocidade, no caso de escoamento inviscido
(equagdes de Euler), aplicou-se a condigdo de escorregamento e de
fluxo de massa normal a parede nulo. J& para escoamento viscoso
(equagbes de Navier-Stokes), a condigdo de ¢ prescrito foi usada
para a velocidade, com ¢ = 0.

Tabela 2. Dados complementares para « = (o,

n Problema ne 1 2 - 3

M, 0,50 0,90 3,00

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

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

B [kg/m-s] 1,74x10°® 1,79x%10°° 7,14x10°°
n Pr 0,714 0,720 0,769

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

Embora um dominio muito menor pudesse ser adotado para o
problema 3, por ser um escoamento supersénico, de caracteristica
hiperbélica, isto ndo foi feito. Visando-se facilitar a realizaciao
das simulagdes, um uUnico dominio foi usado.

Conforme mostrado em [60], um escoamento pode ser
considerado como ocorrendo num meio continuo se a seguinte relagdo
for satisfeita,



M
&

Kn = <0.01

onde Kn € o numero de Knudsen. Este numero é definido como a razio
entre o livre caminho médio das particulas do fluido e o
comprimento caracteristico do problema. Para os problemas 1 a 3,
0 valor maximo do mdmero de Knudsen obtido, para as condigdes da
corrente-livre, foi 8,8x10™. Portanto, para os trés prcblemas em
consideracgdo, a hipétese de meio continuo & valida.

4.2 - TOLERANCIA E DISCRETIZACAO DO DOMINIO

Para os trés problemas, verificou-se que com o valor de
10 para € (item 3.5) os resultados obtidos para o coeficiente de
pressdo ja podiam ser considerados convergidos. No caso da
temperatura, os valores de € para a press3o tiveram que ser 107,
10 e 10°, para os problemas 1, 2 e 3, respectivamente.

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

X =~ a.\'l - (%)2 (96)

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

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

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

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

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

O intervalo de tempo At usado para avangar O processo
iterativo de solucdo do sistema de equagdes foi variavel. A partir
de um valor minimo, ia sendo aumentado com o numero de iteragdes
até atingir um valor maximo estabelecido. O objetivo deste
procedimento é o de obter a convergéncia em um menor numero de
iteragdes. O intervalo de tempo empregado é dado por

R
At =At'.?f (97)

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

4.3 - RESULTADOS NUMERICOS

Visando facilitar a compreensdao dos resultados a serem
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apresentados, as seguintes caracteristicas da geometria devem ser
destacadas:

- em /L = 0.0 tem-se o apice da ogiva do foguete;

- em x/L = 0,0066, transigcdo da regido esférica para a cénica;

- em %/L = 0,0768, cone-cilindro com didmetro maior;

- em %/L = 0,139, cilindro-cone de reducédo;

- em %/L = 0,176, cone-cilindro com didmetro menor;

- em x/L = 0,25, limite do dominio de céalculo.

il

e
S
 ——]
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[
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Figura 7. Malha de 48x70 volumes.



As distribuicdes do coeficiente de pressdo (Cp) das
solucdes inviscidas e viscosas para o problema 2, numero de Mach
0,90, sdo apresentadas nas Fig. 9 e 10.
obtidas usando-se 48,

Estas solugdes foram
96 e 192 volumes entre os contornos W e E.

Os resultados experimentais de Moraes [67] para este problema

também sdo apresentados nestas figuras. As malhas com 96 e 192
volumes sobre o foguete foram obtidas pela introdugdo de uma e trés

linhas, respectivamente, entre cada duas das linhas daquelas 49
mostradas na Fig. 7.

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

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

c, = Py = Pul

1 2 (98)
S Pl

onde p, € o valor da pressdo armazenada no centro dos volumes de
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controle situados sobre a parede do foguete. Nao existe nenhuma
diferenca significativa entre p, e o valor da pressdao sobre a
parede do foguete, obtida por extrapolagdo linear, por exemplo,
conforme comparagdes realizadas. A simplificagdo de se usar a
pressdo no centro dos volumes de controle situados sobre o foguete
teve por objetivo facilitar o céalculo do Cp, principalmente com
relacdo aos problemas tridimensionais.

]
|
: K—
e (=]
—0,20 -
(-1 3
<l il
—0.70 -
. coeoce experimental (87)
- = 48x70 wvolumes
4 Y 96x70
<] 1T92x70
L o
— o
SO () o R T—— SN - S — =TTt et :
0.00 255 (= o ] = 8.9 5 .20 .25

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

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

Entretanto, mesmo a malha de 192x70 volumes ainda nao
apresenta uma 6tima concordancia com os resultados experimentais,
mas reproduz adequadamente todos os fendmenos fisicos verificados
experimentalmente. No caso dos problemas 1 e 3, a dependéncia dos
resultados com a malha € muito menor do que para © problema
transdnico, conforme a Fig. 9. As solugdes (Cp) obtidas com 96x70
e 192x70 volumes sdo praticamente coincidentes.
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Figura 10. Solucgao do escoamento viscoso, M., = 0,90.

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

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

Deve-se mencionar que as discrepancias entre as solucgdes
numéricas dos escoamentos inviscidos e viscosos, apresentadas neste
capitulo, estdo justamente relacionadas & predigdo de recirculagdes
nos escoamentos viscosos. Portanto, € possivel que o uso do modelo
de Baldwin & Lomax consiga evitd-las e, desta forma, a solucédo
numérica dos escoamentos viscosos passe a concordar com o0s
resultados experimentais.

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

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

A concordancia entre dados experimentais e resultados
numéricos do escoamento bidimensional laminar sobre uma rampa € boa
para valores de 6 pequenos. A partir de um determinado valor, ao
refinar-se a malha, a solugdo numérica tende a afastar-se do
resultado experimental [93], o que é uma provavel explicacdo para
0s resultados apresentados nesta dissertacdo, como mostrado na Fig.
10.

Esta aparente inconsisténcia numérica foi explicada no
artigo de Rudy et alii [93]. O fato é que a partir de uma
determinada inclinagdo da rampa, o escoamento é tridimensional e
nao pode ser resolvido por um cédigo bidimensional. Ao resolverem
O escoamento tridimensional sobre uma rampa de largura finita,
mesmo para inclinagdes grandes, os resultados numéricos de Rudy et
alii [93] apresentaram Otima concorddncia com os dados
experimentais. A malha empregada foi de 100x100x24 = 240 mil
volumes. Além disso, quanto mais refinada era a malha, melhor era
a concordéancia.

Como resultados finais do escoamento tridimensional
axissimétrico sobre o foguete VLS, sido considerados aqueles obtidos
com a malha de 192x70 volumes e que sd3o apresentados nas Fig. 11
a 16. Os valores da temperatura mostrados nas Fig. 12, 14 e 16
foram calculados por T,/T. onde T, é o valor da temperatura
armazenado no centro dos volumes de controle situados sobre a
parede do foguete.
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Figura 10b. Escoamento invisido sobre o VLS, M, = 0,9 [92].

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

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



4.4 - COMENTARIOS

4.4.1 - Escoamento transdnico.

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

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

4.4.2 - Supercompressdes e superexpansdes.

Empregando uma malha equivalente a 768x47 volumes,
obteve-se em [49] excelente concordancia dos resultados numéricos
com os dados experimentais de Moraes [67] para os numeros de Mach
0,50, 0,90, 1,05, 1,50, 2,50 e 3,75. O unico tipo de discrepéancia
observado foi a obtencao de superexpansdes ou supercompressdes para
os casos de escoamento subsdénico e transénico.

Segundo Azevedo [71], estas discrepancias devem-se a
existéncia de valores elevados para a velocidade nas regides
préximas as quinas do objeto sobre o qual ha um escoamento e que
ocorre gquando a condigdo de contorno é a de escorregamento,
apropriada para resolver escoamentos inviscidos. Como no escoamento
real (viscoso) a velocidade é muito pequena nas regides proximas
as quinas devido & camada limite e a condigdo de nao-
escorregamento, as superexpansdes e supercompressdes estariam
associadas ao uso da condigdo de contorno de escorregamento.

Refinando-se a malha apenas nos volumes adjacentes a
quina localizada entre o cone frontal do VLS e o cilindro de
diametro maior, com linhas paralelas aquelas duas mostradas na Fig.
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16b, a solugdo viscosa converge para Cp = -1,12 para M_.= 0,50,
usando-se uma malha oito vezes mais refinada do que aquela de 48
volumes sobre o corpo do foguete. Mesmo com uma malha 32 vezes mais
refinada, um resultado independente da malha ndo foi obtido para
o escoamento inviscido. Para a malha 32 vezes mais refinada, o Cp
j& atinge -1,72. Neste caso, o numero de Mach adjacente a parede
e a quina é de 0,91 enquanto que no escoamento viscoso, o valor
maximo verificado é de 0,67, fora da camada limite. Estes
resultados corroboram a explicag¢do dada no paragrafo anterior.

LM e e e
0.20 3

0.10 4
3

Reynolds Number
—em= 290 mi
2.3 ml

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

4.4.3 - Lei de Shuterland.

Visando verificar o efeito da temperatura sobre a
viscosidade e, consequentemente, sobre o0s resultados dos
escoamentos viscosos, procedeu-se a implementagdao da Lei de
Shuterland [72] no cébdigo MACH2D. Para o ar, esta relacgcao pode ser
dada por

3/2
. T T, + 110] (99)
H ""'(E] ( T + 110
Para o problema 3, M, = 3,0, nao verificou-se nenhum

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

volumes foi empregada para obter os resultados mostrados na Fig.
iy

regido do refin
damalha \

@

//

Figura léb. Locais de refino da malha e de velocidade maxima.

4.4.4 - Ponto de estagnagido.

Na Tabela 3 sdo confrontados os resultados numéricos
(subindice n) do coeficiente de pressdo e da temperatura (T,/T.) com
aqueles obtidos da solugdo analitica (subindice a) unidimensional
[60] no ponto de estagnagdo do escoamento, que fica no &pice da
ogiva do foguete, sobre a linha de simetria. O erro foi calculado
por E = 100(¢,-¢.) /9., onde ¢ representa o coeficiente de pressido e
a temperatura. Nos céalculos analiticos, considerou-se 1,4 a razao
dos calores especificos. Uma possivel explicagdc para o elevado
erro no calculo numérico da temperatura para o problema supersdénico
pode estar relacionada as oscilagdes comentadas no item 4.4.6.

4.4.5 - Namero de Mach maximo.

Considerando a malha de 192x70 volumes. o0s valores
maximos atingidos pelo numero de Mach, para escoamento viscoso
subsénico e transdnico (problemas 1 e 2), sdo de 0,70 e 1,26 na
regido préoxima a x/L = 0,077. Esta regido localiza-se imediatamente
ap6és a quina entre o cone frontal e o cilindro de didmetro maior,
regiao 1 da Fig. 1léb.

No caso do problema 3, do escoamento viscoso supersdnico,
o numero de Mach atinge o valor mdximo de 3,24 na regido sobre o
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cone de reducdo de secdo, regido 2 da Fig. 1l6b.

Tabela 3. Cp e T no ponto de estagnagdo.

lr M. 0,50 0,90 3,0
" Cp, - 1,06 1,22 1,76
Cp, 1,13 1,29 1,73
E., [%] 6,6 5,7 1,7
T, 1,05 1,16 2,80
A 1,04 1,14 2,43
u E, [%] 1,0 1,7 13
2.850

ffff viscosidaode constarmte
Lei de Shuterland

N

]

N

N

™ T T T L I [N [ B e s e |
.18 .20 o235

. L
Figura 17. Influéncia da viscosidade no problema 3.

4.4.6 - Oscilagdes.
Verificou-se a ocorréncia de oscilagdes no numero de Mach
imediatamente antes da onda de choque, partindo-se do foguete, nas



simulagdées numéricas do escoamento supersédnico. Segundo testes
numéricos realizados, do escoamento supersénico sobre um cilindro
e empregando-se uma malha igualmente espacada, estas oscilacdes se
devem a avaliagdo de algumas derivadas da pressdo serem feitas
considerando-se que a malha seja igualmente espagada quando na
verdade isto nao acontece.
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5. RESULTADOS TRIDIMENSIONAIS

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

Um dos motivos de se ter implementado dois cdédigos, e nao
apenas um como no caso bidimensional, é a restrigdao de membria
computacional. Para se resolver um escoamento viscoso, necessita-se
de muito mais meméria do que aquela empregada num mesmo problema
de escoamento inviscido. Apbés implementados os dois cbédigos,
verificou-se que o cédigo NAVIER usa 40% mais de memdéria do que o
MACH3D. Outro motivo é que as equagdes de Navier-Stokes possuem
muito mais termos do que as equagdes de Euler, contribuindo assim
para aumentar o tempo de computagao.

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

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

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

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

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

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

As condicgdes de contorno para as superficies E, § e N sao
aquelas descritas no item 4.1 para os respectivos contornos. A
condigdo de simetria é aplicada aos contornos F e D.

No contorno W, para 0s casos tridimensionais
axissimétricos, considera-se a condigdo de simetria. J& nos casos
com angulo de ataque, a condigdoc de escoamento localmente
parabdélico & usada.

Resultados de trés problemas com &angulo de ataque sao
apresentados neste capitulo. As condigdes da corrente-livre para
estes trés problemas sdo dadas nas Tabelas 4 e 5. Os parametros da
Tabela 5 foram obtidos daqueles da Tabela 4 como descrito no item
4.1.

A discretizagao do dominico de calculo se da pela
subdivisdo dos 180° do dominio através de diversos planos radiais
igualmente espagados, onde cada um desses planos é uma malha
bidimensional como aquela da Fig. 7. Seguindo este processo de
discretizagdo, uma ampliagdo da malha tridimensional gerada a
partir daquela da Fig. 7, por exemplo, €& mostrada na Fig. 18. Nesta
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Figura 18. Malha de alguns planos do dominio.

Tabela 4. Dados experimentais para a = 0° [67].

— ———y

I Problema n? 4 5 6

M, 0, 50 0,90 3,0

@ [graus] 6,0 6,0 6,1

p. [kPa] 210, 916 106,414 10, 901

T, [K] 290, 9 302, 5 321, 6

q. [kPa] 36,473 60,101 60, 615
||Re/L [m) 29, 3x10° 25, 0x10° 27, 0x10°
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sao

O sistema de referéncia angular que se adota é: 0 = 0° no

contorno frontal e 8 = 180° no contorno dorsal.

0 plano vertical

mostrado na Fig. 18 & o frontal; e o plano horizontal é um plano

intermediario entre o frontal e o dorsal, ou seja, 6 = 90°.



Existe uma pequena dificuldade para se comparar oS

resultados numéricos com o©os experimentais. O0s resultados
experimentais disponiveis [67] sdo para 6 de 30 em 30°. No caso da
malha mostrada na Fig. 18, tem-se AO = 15°. Como se sabe, as

incégnitas sdo armazenadas no centro dos volumes. Assim, para o Cp
experimental em @ = 90°, por exemplo, os resultados numéricos mais
préximos sdo conheCidos em 6 = 82,5° e 97,5°. Portanto, o
procedimento adotado para se realizar as comparagdes é o de efetuar
médias aritméticas dos resultados numéricos conhecidos nos dois

planos adjacentes ao plano onde sdc conhecidos os resultados
experimentais.

Tabela 5. Dados complementares para a = 0°.

Problema ni 5 6 [
M, 0,50 0,90 3,0
|| T. [K] 977,1 260, 3 144,8
u, [m/s] 165, 8 290, 5 605, 3
; p. [kg/m-s] 1,50x10°* 1,66x10"" 7,42%10°¢
ﬂ Pr 0,714 0,719 0,765

Nos dois planos extremos, 6 = 0° e 180° o procedimento
¢ diferente. Como a condigdo de contorno nestes planos é de
simetria, ajustando-se uma parabola sobre os valores das incégnitas

nos dois planos mais préximos a um extremo e com a condicdo de
derivada nula, obtém-se

;= 34, - 5bn (100)

onde ¢ representa o coeficiente de pressdo ou a temperatura, i pode
ser 6 = 0° ou 180° e os subindices I e II s3o o primeiro e o
seqgundo planos mais préximos de i, respectivamente.
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5.2 - RESULTADOS 3D SEM ANGULO DE ATAQUE

Este item é dedicado & apresentacdo das comparacgdes
efetuadas entre os resultados obtidos com os cdédigos
tridimensionais MACH3D e NAVIER e o cbédigo bidimensional MACH2D.

O problema escolhido para as comparagdes foi o numero 3
do capitulo 4, ou seja, M. = 3,0 e a = 0°. As solugdes obtidas para
a distribuigdo do coeficiente de pressdo sdo mostradas na Fig. 19,
considerando o escoamento viscoso. Da excelente concordancia entre
os trés resultados numéricos, pode-se concluir que 12 volumes sdo
suficientes para discretizar os 180° da diregdo circunferencial do
dominio de calculo. Outra conclusdao € a de que o cddigo
tridimensional NAVIER foi corretamente implementado pois reproduziu
os resultados obtidos com o cédigo bidimensional MACH2D, ja
bastante testado.

scooeo experimento (&7)
0.30 — = = 2d. 4Bx70 wvolumes
------ 34, 48x70x12
3d, 48x70x24

.22 =
=
(A
0. 10
—0.00 _ -
o & e
o 9 Qﬂl:l
—D.170 S S — S
.00 .05 0.106 2.1 5 0.20 0.25

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

A concordancia entre as solugdes do escoamento inviscido
do problema 3, obtidas com os cédigos MACH3D e MACH2D, também foi
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excelente.

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

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

i
i)
0

2.40 3
= _— 2d, 48x70 wvolumes
b= £ L Sd. 48x70%x12
2.30 o
— 4
2.20
E — .4 = n"'/___
- R A
2.10 3 J\///
P o e e e e a  —— o e
0.00 0.05 0.10 0.15 0,29 0.25

) L

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

Devido as limitagdes computacionais, apenas solugdes
numéricas de escoamentos inviscidos foram obtidas com malhas
refinadas. Sendo, assim, apenas as distribuigdes do Cp dos
escoamentos inviscidos sdo apresentadas nas Fig. 21 a 29. Para os
escoamentos subsdnico e transénico, a malha usada foi de 192x70x12
volumes, e de 96x70x12 volumes para o escoamento supersdnico. Os
valores de € usados foram de 10" para os problemas 4 e 5, e 107
para o problema 6. Utilizando um computador Convex C-210, o tempo
de computagao ficou entre 3,4 e 7,5 horas.

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

0.10 Q/A\E\
-l o
o \ =
A I
e =]
ol 7
= -
—0.90
n coooco experirmenta (67)
o Euler
= b , B0 g pprpp——y =TT T T T =TT~ T =T~ T—1=— o
.00 9,05 .10 = 0,20 0.25
P4 / L
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Figura 22. Resultado do Cp para M, = 0,50, a = 6° e 6 = 90°.
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Figura 23. Resultado do Cp para M. = 0,50, a« = 6" ¢ 6 = 180°.
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Figura 26. Resultado do Cp para M, = 0,90, a = 6" e 6 = 180°.
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Figura 29. Resultado do Cp para M, = 3,0, « = 6,1° e @ = 180°
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Os resultados numéricos do coeficiente de pressdao Cp
mostrados nas Fig. 21 a 29 sdo reapresentados nas Fig. 33 a 35 para
mostrar as variagdes em fungdo da posigdo angular.

5.4 - COMENTARIOS

O unico problema tridimensional em que se usou uma malha
mais refinada para se resolver escoamentos viscosos foi com numero
de Mach 0, 50. Como observado nas solugdes numéricas dos escoamentos
tridimensionais axissimétricos viscosos, ao se refinar a malha de
48x70x12 para 96x70x12 volumes, verificou-se que a solugdo numérica
tende a afastar-se dos resultados experimentais. Mas,
surpreendentemente, para M = 0,50 e a« = 6° isto sé ocorreu na
posigdo angular @ = 0°. Para @ = 90 e 180°, as solugdes das equagdes
de Euler e Navier-Stokes apresentaram o mesmo comportamento e
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praticamente coincidiram com os resultados experimentais.
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Figura 33. Resultado do Cp para M, = 0,50 e a = 6&°.
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Figura 34. Resultado do Cp para M, = 0,90 e a = 6°.
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Hsieh [74] realizou uma investigagdo experimental de
escoamentos tridimensionais supersdnicos sobre uma geometria do
tipo hémisfério-cilindro. Neste trabalho sdo mostrados esquemas que
explicam a topologia do escoamento, principalmente com relagdo a
bolha de separagdo que se forma e aos dois vortices que ocorrem ao
longo do cilindro. No livro de Anderson [17] sdo dadas explicacgdes
sobre a topologia de escoamentos tridimensionais sobre cones e
cones-cilindros. As duas referéncias acima esclarecem sobre alguns
aspectos dos resultados experimentais, dentre os quais, o motivo
pelo qual o Cp na regido cilindrica, a partir de x/L = 0,18,
apresenta valores menores para 0 = 90°. A explicacgao esta associada
ao escoamento transversal que ocorre sobre a parte cilindrica do
VLS.

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

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

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

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

- modelo matematico que nadc representa todos os fendmenos fisicos
do problema, como a turbuléncia; e

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

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

Comprovou-se que a metodologia de qualquer regime de
velocidade ndo tem tdo bom desempenho na faixa transénica quanto
nos demais regimes. Pode-se especular que isto seja devido a funcao
de interpolacdo adotada e que pode estar associado ao fato de a
massa especifica e a velocidade apresentarem seus maiores
gradientes justamente no regime transénico.

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

Enfatiza-se que o modelo numérico proposto neste trabalho
€& geral, isto é, apesar de ter sido usado para resolver escoamentos
sobre foquetes, pode ser aplicado na solucdo de escoamentos sobre
edificagbes, veiculos de transporte terrestre e maritimo, entre
outros.
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APENDICE 1

COEFICIENTES DAS EQUACOES DE NAVIER-STOKES E DA
ENERGIA.

apbp = Z(@ybnp)p * bp (53

Z@ybyp) = a0 + a0y + 6,0y + ads + ad, + afy
* Opbyp + A b5 t G Onw + A5y + 8500 + A

* A5 0pw * A Ppw * 0oy + By bps + Gabpy + by

o
Il

e = - M2 - @) + D,BJAE + (D,, - DAL + (D, - D)/AAE

a, = + M(1/2 + «) + D, BJAE + (D, - DAAE + (D,, - D,)/4AE

8
I

a = - M2 - a) + DyB,JAn + (D,, - D, )/4An + (Dg, - De)/4An

a, = + M(1/2 + a) + DBJAn + (D,, - D,)/4An + (Dy - Dgp)/4An



a,

ay
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= - M[12 - a) + DyBJAY + (D,, - D, )AAY + (D, - Dg)/4AY
= + Mj(l/2 + a}) + D”BJJAY + (Dy, - D )AAY + (Dg, - Dg)/4AY
a, = D,JAAn + D, JAAE a,, = - D, JAAn - D JAAE

a, = D, JAAy + D, JaAE a4, = - D3 JAAy - D, JAAE

Gy, = DgJAAY + Dy fdAn 8, = - Dg,J4Ay - DyJdAn

a, = - D,J4An - D JAAE a,, = D,JAAn + D JAAE

a, = - DyJ4Ay - D,J4AE a,, = Dy J4Ay + D,JAAE

ay = - DgJaAy - DyjaAn ag = DgJdAy + DyJaAn

Gp = % + Za,

Za, =a,+a,ta, +a, +a,+a
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b, = MpdAt - LIP*,AV + LIS*,AV

. Pe - Pw 3 Py — Py - ®p - PP -
Lip%, - Lm‘-E—i""—.(f,,,),,,»r _%3']—5- T B

Para ¢ = (u,v,w) tem-se h = (x,y2), respectivamente.

s, A0l O OV W P
<, JpAt 2AE 2An 2Ay JpAt

. (Ups-U,py) 2 (Vpy-Vpy . (Wpp-Wpp
2A% 247 2AY

L8, = £ {GATD, - TDJaL

v MPAED), - @DJAn + APJT.D, - DAy

Para ¢ = (u,v,w) tem-se h = (x,y,z), respectivamente.

onde, por exemplo,

(Ug-Up) = (Fz*"—/p'[;s"?sﬁ J (ﬁz‘”wp'wfﬁrrz)

v, =J
@D, = J. AE 2An 2Ay

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



APENDICE 2

TERMOS FONTES DOS FLUXOS CONVECTIVOS.

(Pz Pp) Py + Pxg = Ps ~ Psp) - . Pp * Ppe - pFBJ &

LIPY, - (D, + e (e . M (¥
(Pz Pye ~ Pw ~ Pyw) = - Pp) - (Pp +Ppy ~ Pr ~ Pey) -

LAY, = Y (ED,* An (), + s (Ywn

L[P‘] (Pg + Ppe ~ Py - p""')(E Py + Ppy — Ps ~ pm)

- )it G 2P
£ 4An

(W

Para ¢ = (u,v,w) tem-se h = (x,y2), respectivamente.



APENDICE ¢

COEFICIENTES DA EQUACAO DE CONSERVACAO DA MASSA.

P P p P p P p
MpPp * M Pg * MyPy + Mypy + Mepg + Myppy + Mppp

+ m,UU, +m.U, +mV, + m,VV_, rmg W, + meW} o

mg = AfAnAy

(63)

A s un YIUAnAY - (12 - YU AnAy + (12 + J,)V.AEAY

- (12 - TIVAEAY + (12 + T)WALAY - (112 - YYWAEAD

m? = (12 - y)U.AnAy
mf = (112 - y,)V,AEAy

m§ = (12 - y)W,AEAq

m; = [(112+y)pp + (12-Y)pgJAnAy
my = [(12+7,)pp + (1/2-y,)p\JAEAY

my’ = [(112+Y)pp + (112-Y)pp|AEAD

mf = - (12 + y)U,AnAy
mi = - (12 + Y)V,AEAy
mf = - (12 + y)WAEAn
mwu

= - [2+y,)py + (112-1,)p JAnAY
m, = - [(112+y)es + (112-Y)pp|AEAY

me" = = [(/2+1py + (12-Y)psAEAN



be = ;AEA‘qA‘f . m,UU; 5 ‘:JU; " m,,VV; . m_,VV; . deW; - meW} :
J At
Appp = ZA,,.pnp)p + By {70}
Ap = m{C} + m;d, (@), -~ m,d, (@), + m/d)(x,),
- mdy (), + mid] (@), - mid ),
E(Anb'pl'VB) = Ae‘pz;.' * Aw‘p;" = An‘pﬁ.’ * As'p§ * Ad'pb * Afp}
A, = -mlCt +mld (), A, =-miCh-mld’@,),
A, = - miCy + m,,yd,,"(mz,),, A, = -mfCf - m,yd,v(az,),
Ay = - miCh + midy (ay), A = - m{CP - m{'d)"(ay),
- AEAnA i " ' - ‘ ‘ ,
AfAnAy _ mipp = mlpy - mipy, - mipy - mfps - mip, - mipg

J At



APENDICE 4

FOTOS DOS RESULTADOS NUMERICOS.



Campo de numero de Mach para o escoamento tridimensional

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

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

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

92



