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Resumo

Nas ultimas trés décadas, o desenvolvimento por solugdes computacionais de escoamentos
ndo estaciondrios tem sido fortemente buscado e tem se posicionado como pega chave no
desenvolvimento de novas aeronaves. Atualmente, o calculo destes escoamentos complexos
ainda é extremamente caro para aplicacdes em engenharia. Assim, com o intuito de se reduzir
o tempo computacional, metodologias para permitir a utilizacdo de passos fisicos no tempo
maiores s30 imprescindiveis. E neste contexto que o estudo de métodos implicitos de passo
no tempo e métodos de passo no tempo dual, aplicados a problemas aeroeldsticos sobre
configuracOes aeroespaciais, € considerado para o presente trabalho. Este se estrutura atraves
da verificagdo e vaidacdo do modelamento de turbuléncia implementado na ferramenta
computacional utilizada, estudo e verificagdo do passo no tempo dual seguido pelo
entendimento e implementacdo de métodos implicitos. Para estas investigagbes serdo
utilizados casos-teste classicos da industria aeronautica. Com o modelo de fechamento de
turbuléncia verificado e validado, os resultados possuem elevada coeréncia com dados
experimentais, bem como os resultados inviscidos ndo estacionérios. Devido a complexidade
dos métodos implicitos, o presente autor ndo implementou essa modificacdo e desta forma,

resultados viscosos ndo foram apresentados para validacéo.

1. Introducéo

A €ficiéncia e acurécia da Dindmica dos Fluidos Computacionais (CFD -

Computational FluidDyanmics) esta totalmente associada ao desenvolvimento da capacidade
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computacional em armazenamento de dados e vel ocidade de processamento [1]. Atualmente,
o crescimento exponencia do poder de calculo dos processadores, a otimizacdo de projetos
de aeronaves modernas e o desgo de simular fendbmenos de escoamentos cada vez mais
complexos expandiram os objetos do CFD no que diz respeito a robustez e eficiéncias dos
algoritmos numéricos. Turbuléncia em um escoamento separado e a interagdo choque -
camada limite sdo alguns dos exemplos da complexidade que a industria tem enfrentado.
Além do mais, a ndo estacionariedade de um escoamento real aumenta, ndo somente a
complexidade do problema, mas também os requisitos computacionais para a ssmulagdo do
mesmo. Os resultados de escoamentos ndo estacionarios carregam informagdes importantes
como o efeito da histerese e, quando acopladas com as propriedades estruturais e elasticas,
podem desencadear fenbmenos indesgjaveis ou até mesmo catastroficos na aeronave como
buffeting, flutter e o fendmeno de transonicdip[2]. Portanto, para se levarem em conta os
fendbmenos acima mencionados em um algoritmo numérico, a marcha no tempo néo pode
mais ser negligenciada. Entretanto, este processo € extremamente custoso nas aplicactes

industriais.

Assim, o presente trabalho se insere em uma linha de pesquisa que vem sendo desenvolvida
naALA haalguns anos e que tem por objetivo criar a capacidade de simular escoamentos néo
estacion&rios de forma a obter o operador aerodindmico para analise aeroelésticaEm
particular, neste caso, ha interesse em aumentar as escalas de tempo em cada “passo” nao
estacionario sem perda de acurécia dos dados numéricos.Para um regime de voo transdnico,
gue é altamente ndo linear, os fendmenos aeroelasticos, como flutter, sGo extremamente
relevantes e precisam ser analisados usando uma formulac@o aerodindmica também ndo
linear. Desta forma, € interessante utilizar técnicas de mecanica dos fluidos computacionais

(CFD) paraformular o operador aerodinamico para esta andlise em tal regime de voo.

Além disso, como tipicamente flutter € um fenbmeno de baixa frequéncia, quando
comparado, por exemplo, com toda a faixa de frequéncia de resposta aeroel éstica, € possivel
e interessante buscar uma maior eficiéncia no tempo de calculo por meio de aumentos no
valor dos passos ho tempo utilizados na solucéo ndo estacionéria das equacfes governantes
do escoamento do fluido. Paratanto, o trabalho ira envolver aimplementaco e validagéo de
uma técnica de passo no tempo dual, para permitir obter todo o histérico de respostas
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aerodinamicas ndo estacionérias a um menor custo computacional. Os objetivos do presente
projeto de iniciacéo cientifica no IAE estdo completamente alinhados com a proposta de

trabalho de conclusdo de curso do bolsistana UFABC.

2. Materiais e méodos

As equactes de Navier-Stokes sdo um sistema acoplado de equagdes parciais diferenciais que
s80 deduzidas sobre a hipo6tese de um movimento compressivel, viscoso e ndo estacionario de
um fluido. Com trés variaveis conservadas, massa especifica, quantidade de movimento
linear e energia, sua forma diferencial pode ser escrita por meio de um balanco fisico dos
fluxos dentro do volume de controle, usando-se a segunda lel de Newton, a equacdo de
conservagao damassae aprimerale da termodinamica.
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Com o intuito de fechar o sistema mencionado, algumas consideracdes sobre o fluido devem
ser feitas como, por exemplo, considerélo um gés perfeito, que o fluxo de calor é obtido
através dale de Fourier e assumir um fluido newtoniano no qual o tensor de tensdes viscosas
€ dado por:

Tij = H(c’ix}- + E.ixl-) + axy Oij '

ondeu € o coeficiente de viscosidade dinamica molecular, §;; € o delta de Kronecker e 1 €0

segundo coeficiente de viscosidade dinamica.
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E sugerido que as equagBes sejamreescritas na forma conservativa, para evitar os problemas
oriundos da presenca de possivels descontinuidades e regifes de gradientes elevados no

escoamento:

dp 0 23
it} )= 0,
Frl j(puf)
2 ou) + 2 (pu) + 22— T _
at [pul) i ax}_ (puiuj) + dxj ij o O’ 2.4
de a
E-I'a_x}-[(e + Py — T U+ Q'Hj-] =0, o5

onde aenergiatotal por unidade de volume e e alei dos gases perfeito so definidas por:

1 , , 2.6
e = p[e£+§(u2+u‘+w£)] )

p=(—1le—1paz+v+wd)|. 27

Estas equacdes governam o movimento do fluido considerado e, de acordo com Fletcher [3] e
Hirsch [4], este conjunto de equacdes ndo possui uma solucdo analitica geral e é conhecida
por possuir uma manipulagdo algébrica ndo trivial. Por esta razdo, uma vasta gama de
métodos numeéricos tem sido desenvolvida para lidar com este impasse. Neste contexto, surge
a idéia da dinémica de fluidos computacionais (CFD) com a proposta de realizar analises

numéricas do escoamento de qualquer fluido ou gas.

Um dos grandes problemas € a dimensdo da maha a ser utilizada, pois esta deve ter nela
todos os tamanhos das escalas das flutuacfes estatisticas dos fenémenos fisicos relevantes.
DNS ou DirectNumerical Smulationé um tipo de modelo que permite uma solugcdo numérica
exata das equacOes de Navier-Stokes ao se utilizar uma maha que suas dimensbes

contemplem todas as escalas de Kolmogorov, tornando este modelo extremamente custoso e
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inviavel para aplicacdes industriais. Desta forma, surgem aternativas para se reduzir este
custo e, mesmo assim, carregar caracteristicas do escoamento completo em sua solucéo. Para
tanto, as equagbes de Navier-Stokes sdo filtradas temporalmente, a fim de se obter as
propriedades médias do escoamento. Esta idéia é chamada de RANS (Reynolds-averaged
Navier-Sokes), a qual ndo simula um escoamento turbulento, mas carrega para a solugdo os

efeitos da turbuléncia, dafisica do problema, através de termos novos.

O modelamento de turbuléncia em formulagbes médias utilizado para o estudo é a
formulacdo RANS, pois este é o padrdo da industria aeroespacial mundial para o tratamento
de escoamentos sobre configuracOes realistas. Tal formulagéo, entretanto, requer que 0s
efeitos de turbuléncia sejam model ados por uma técnica de fechamento adequada, de forma a
representar os efeitos fisicos dos escoamentos turbulentos de interesse, mas a um custo
computacional aceitavel quando se trata de configuracbes complexas. O modelo de
turbuléncia adotado € o modelo de uma equacdo de Spalart-Allmaras (SA), que pode ser

descrito pela equagéo abaixo [5]:

b  av ) cbl  1/9\2 2.7

v
E'i' uja; = cpy(1 "ftz)Sﬁ - Icwlfw “‘E?frz] (E)

W+ ) v N av dv
vy X; Cbzdxlaxf

Outro problema € o acoplamento da elasticidade e ndo-estacionaridade do problema, onde
efeitos aeroel asticos sdo identificados e criticos para um dado regime de voo, por exemplo, o
fendmeno de flutter. Este fendmeno € conhecido por ter uma auto-excitacdo de um ou mais
modos de vibragdo do sistema, 0 qual requer uma resposta adequada do escoamento para
manter seu comportamento. Abaixo de certa velocidade, chamada de velocidade de flutter, os
carregamentos aerodinamicos naturalmente agem com o intuito de amortecer o movimento
do sistema. Por outro lado, acima desta velocidade, energia é extraida do escoamento para o
sistema, intensificando as amplitudes das oscilagOes, as quais, costumeiramente, acarretam

em uma faha estrutural.
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Portanto, a fim de levar em consideracdo o fenbmeno de flutter e as caracteristicas
turbulentas, sera utilizado um codigo de CFD desenvolvido no IAE/ALA, que resolve as
equacdes de Navier-Stokes, ou de Euler,em duas dimensdes por um método de volumes
finitos em mahas ndo estruturadas. Em sua implementagcdo, dois graus de liberdade do
sistema sdo considerados (movimento vertical e de arfagem). Por esta razdo, uma maha
deformavel ndo se faz necessaria, pois segundo Margues e Azevedo [6], usando uma malha
rigida, o custo computacional € consideravelmente reduzido e fornece resultados de melhor
gualidade gue aquel es obtidos com malhas deformaveis.

O processo de marcha no tempo € outro fator que acarreta no alto custo do cddigo,
principamente quando acoplado a n&o linearidades de escoamentos turbulentos, efeitos
compressivels e aeroelsticos. Portanto, a metodologia proposta para a implementagcdo e
validacdo € o0 ja mencionado método de marcha de passo no tempo dual. Desenvolvida por
Jameson[7], o método de marcha no tempo dual ou Dual Time Sepping (DTS), € um método
extremamente difundido no meio da comunidade de dinamica de fluidos computacional. Este
método realiza a integracdo temporal do sistema de equactes introduzindo uma nova variével
temporal, tipicamente denominada pseudo-tempo, e fazendo com que, dentro de cada passo
no tempo fisico, sga resolvido um problema de estado estacionario no pseudo-tempo. A
expectativa com a utilizacdo deste método € que se possam empregar métodos de integracéo
implicitos em problemas de estado ndo estacionarios e, portanto, utilizar passos no tempo
maiores em tais problemas.Entretanto, uma caracteristica desfavoravel do método de passo
no tempo dual é a falta de estimativa do erro para a precisdo do tempo disponivel, a menos
gue as iteracOes internas estggam totalmente convergidas, embora as experiéncias tenham
demonstrado precisdo de segunda ordem no tempo.

3. Resultados

Para verificagdo do modelo de turbuléncia implementado, foi utilizado o
TurbulenceModelingResource [8], onde casos testes podem ser usados tanto para verificacéo
da implementacéo do cddigo, quanto para a valide¢io deste, através de dados experimentais.
Para verificacdo inicial, o termo de transicéo, fiz , da equacdo 2.7 foi adicionada ao

equacionamento do cédigo, bem como algumas modificacdes para que os model os validados

6
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fossem correspondentes. O aerofélio NACA 0012 foi utilizado para a validagdo. As malhas,
mostrada na figura 3.1 e figura 3.2, possuem um y+ em torno de e 0.2 para 0s casos
rodados. Para ambos os casos foi redizado uma andise de convergéncia de maha, e
percebeu-se que a malha média, tanto no caso do aerofdlio quanto no caso da placa plana,
estdo com refino adequado.
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Figura 3.1: Malha 1p em torno do perfil NACA 0012 Figura 3.2: Malha 3p em torno do perfil NACA 0012
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As figuras 3.3 e 3.4 mostram uma adequagéo com os valores de Cp experimentais e que as
oscilagBes antes observadas eram resultados tanto do refino de malha, quanto do codigo
desenvolvido para conversdo de malhas estruturadas para néo estruturadas, formato lido pelo
solver. Outros testes foram realizados utilizando uma placa plana e comparados com dados
experimentais [8]. Portanto, 0 modelo de fechamento de turbulénciaSAimplementadofoi
verificado e validado por meio destes testes.

No intuito de se anadlisar a capacidade ndo estacionaria e robustez do presente codigo,
simulagdes em regime transdnico sobre o perfil NACA 0012séo realizadas. Este regime foi
escolhido por proporcionar uma fisica de complicada solugdo numérica, devido a
movimentacdo da onda de choque e da ampla variagcdo dos coeficientes aerodindmicos para
um determinado angulo de ataque, conhecida como histerese, que depende da direcéo desta
mudanca e da taxa de variagdo. Os resultados em termos de curvas de histerese dos
coeficientes aerodindmicosinviscidos para o aerofdlio a , e

, estdo apresentados nafigura 3.5 e 3.6.

0.015
0.4 S - & _
[ L L 3
vaf e _-"I oot Ve g N
[ /._'__z - , = ./. \\
o2k P U .
o /| i [ e
! o y 0,005 = .
01 :— ///./ -_-/! - :-\.\ \
G of s e & °F N\ \\
s d F “,
. C AN
01| e e ; N )
[ /-’ .o H -0.005 - . P
[ - - y (-
o2pE S - N & /n
iy o ~ e
L e Presente -0.01 H Presené%. S
0.3 H _'_',.---" AGARD r I AGARD' . \\ﬂ L
[ - Batlna | I Batina R
04, ._12 L |1 L l!J L1 é L 0015 '2 ! 1 [l) - ; ;2 )
alpha (graus) alpha {graus)
Figura 3.5: Curvadehisteresede e  paraoaerofdlio NACA 0012 a submetido a
movimento har moénico de arfagem com e

A figura 3.5 compara as curvas de histerese com 0s apresentados por Batina [9] e AGARD

[10]. Percebe-se que as curvas de histerese sdo praticamente simétricas em relacdo a ambos
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0S €eiX0s, 0 gque era esperado para um aerofdlio simétrico no entorno de angulo de ataque
praticamente nulo. Entretanto, para ambos os casos, de €, e G, , a curvas foram
relativamente dispares quando comparadas com 0 AGARD, principatmente com relacéo ao
coeficiente de momento, pois este é muito sensivel a distribuicdo de pressdo ao longo do
aerofdlio. Entretanto, se observa que simulagfes similares disponiveis na literatura [10] tém
erros semelhantes. Estas variagdes podem ser explicadas pela existéncia de erro sistemético,
provavelmente inserido no experimento, e pela presenca dos efeitos viscosos. Essas solucdes
permitem que o codigo seja utilizado para andlise aeroel astica em regimes transonicos, com
peguenas variagdes devido a presenca da viscosidade.

4. Conclusoes

O presente trabalho introduziu a importancia da ferramenta de CFD e sua capacidade ndo
estacionaria em aplicacdes aerodinamicas atuais. Além do mais, 0 modelo de fechamento de
turbuléncia foi verificado, modificado e validado, bem como a parte inviscida, apresentando
6timos resultados para os casostestes. A andlise ndo estacionéria viscosa ficou limitada pelo
alto custo computacional associadoa complexidade do escoamento para alto valores de
Reynolds e pela fata de métodos que contribuam para a aceleragdo da convergéncia.
M étodos implicitos foram estudados para implementacdo. Entretanto, devido ao pouco tempo
disponivel e a dificuldade associada a estaimplementacdo, o presente autor ndo concluiu esta
outra adicdo ao codigo computacional disponivel na ALA. Mesmo assim, percebeu-se que
esta € uma etapa fundamental para que a ferramenta possa ser utilizada no ambito de analises

aeroel asticas, como descrito no decorrer do relatorio.
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