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Resumo. O objetivo do presente trabalho € descrever através da simulacdo numérica os principais
fendmenos fisicos que acontecem sobre um corpo rombudo tridimensional em escoamentos
compressiveis. O escoamento viscoso € modelado para diferentes niimeros de Mach (M = 2.95 e 4.04)
e angulos de ataque (10° e 20°). As equacdes de Navier-Stokes sdo resolvidas empregando o Método
dos Elementos Finitos, usando malhas de elementos hexdaedricos. Os resultados obtidos, embora
preliminares, permitem capturar eficientemente a complexa topologia do escoamento.
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1 INTRODUCAO

Devido a suas caracteristicas os corpos rombudos sdo amplamente empregados no desenho
e desenvolvimento de veiculos espaciais, veiculos lancadores, misseis e projéteis, entre
outros. A existéncia de ondas de choque em escoamentos supersdnicos e hipersonicos tem
conseqiiéncias importantes nos principais coeficientes aerodindmicos do corpo. Estudar e
predizer os principais fendmenos aerodinamicos que acontecem sobre corpos rombudos em
escoamentos compressiveis € muito importante, ja que nestas configuracdes, as interagdes
entre as ondas de choque e onda de choque-camada limite tém uma forte influéncia nos
seguintes itens: os niveis de aquecimento, as cargas de pressdo, a separagdao da camada limite,
o tamanho da regido de recirculacdo, a perda de efici€ncia das superficies de controle, etc.

Existem vdrios fendmenos importantes que acontecem nos regimes supersonico e
hipersonico, sendo os principais:

1 - a interacdo onda de choque/onda de choque (CC) que acontece em escoamentos
supersOnicos e hipersonicos e ocorre quando duas ondas de choque se interceptam. Este tipo
de interacdo influencia a aerodinamica do veiculo e pode incrementar a taxa de transferéncia
de calor e pressdo na superficie do veiculo, mas especificamente perto da regido onde
acontece a interagdo. Edney (1968) descreveu seis tipos de interacdo CC que podem
acontecer, e estes sdo definidos em fun¢do da posi¢do e intensidade da onda de choque
incidente (impinging shock) e da forma do corpo;

2 - a interagdo onda de choque-camada limite (CCL) que pode estar presente em escoamentos
transOnicos, supersonicos e hipersonicos e se da quando uma onda de choque intercepta a
camada limite. Os fendmenos fisicos presentes no problema sdao muitos complexos, sendo os
principais: a separacdo da camada limite induzida pela interacdo onda de choque/camada
limite e os fortes gradientes gerados na regido de recompressao.

Alguns dos principais estudos experimentais e/ou numérico sobre as interacdes onda de
choque/onda de choque (CC) e onda de choque/camada limite (CCL) estdo resumidos nos
trabalhos de Délery (1999); Dolling (2001) e Edwards (2008). Atualmente, a Dindmica dos
Fluidos Computacional (CFD) destaca-se como uma importante ferramenta para o estudo e
andlise de diferentes problemas nos campos da engenharia aerondutica e aeroespacial. Nos
ultimos anos os autores do presente trabalho bem desenvolvendo dentro do contexto de
simulacdo numérica algumas pesquisas na area de interacdes do tipo CC e CCL.

O problema da configuracdo placa plana-rampa em regime hipersonico foi estudado por
Bono e Awruch (2008) e Bono et al. (2008). Em ambos os casos, os estudos numéricos
empregaram o método dos elementos finitos com elementos tetraédricos e hexaédricos e
mostraram uma boa concordancia com relag@o aos resultados experimentais.

Posteriormente, foram realizados estudos sobre uma configuragdo assimétrica formada por
um cilindro hemisférico-cone-cilindro para escoamentos nao viscosos (Bono et al., 2009) e
viscosos (Bono e Awruch, 2010). Em ambos os casos empregou-se malhas de hexaedros e de
tetraedros. Os resultados obtidos apresentaram uma 6tima concordancia com relacdo aos
resultados experimentais, entretanto, em Bono et al. (2009) ndo foi possivel capturar a
separagdo da camada limite, uma vez que foram usadas as equacdes de Euler. O presente
trabalho é uma continuacdo dos artigos citados e tem como principal objetivo, continuar
proporcionando uma melhor compressao dos fendmenos fisicos existentes sobre este tipo de
configuragdo.

O artigo € organizado da seguinte forma: o modelo matematico e a aproximagao numérica
do problema sdo apresentados na Secdo 2, a geometria do modelo, a malha e as condi¢des de
contorno sdo dadas na Secdo 3. Na Secdo 4, apresentam-se os exemplos numéricos, € por
ultimo apresentamos as principais conclusdes e trabalhos futuros.
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2 DEFINICAO DO PROBLEMA E APROXIMACAO

2.1 Equacoes governantes

As equacdes de Navier-Stokes sdo as equagdes mais gerais para a descricio de um
escoamento em um meio continuo, viscoso e em regime transiente. Desprezando as forcas de
volume e a fonte/sumidouro de energia, as equagdes de conservacdo escritas em forma
compacta e adimensionalizadas ficam da seguinte maneira

oU JOF 0G,

—+—Lt+—L=0em Q. (1)
ot dx, Jx,

onde Q c R" e (0,T) sdo os dominios espacial e temporal, respectivamente, onde n, = 3 é o
nimero de dimensdes espaciais e / denota o contorno de £2. As coordenadas espaciais e
temporais sdo denotadas por x e t. U € o vetor de incOgnitas das varidveis conservativas, F; e
G; sdo, respectivamente, os vetores de fluxo ndo viscoso e difusivos dados por

P PV 0
U= PV s F = pvyv,+p 51']' . G, = -7 . (2)
pe Vi(p€+p) _szvi_qi

com i, j = 1,2,3. Onde v; é a componente da velocidade na dire¢do da coordenada x;, p € a
massa especifica, p € a pressdo termodindmica, 7; sdo as componentes do tensor de tensoes
viscosas, ¢; é o vetor de fluxo de calor, ¢ é a energia total especifica e J; € o delta de
Kronecker.

Para um gés perfeito, a equacdo de estado e a energia interna u sdo dadas pelas seguintes
equacoes

p=(y-1)pu, u=ch:e—%vivi. (3)

onde p € a pressdo, T' € a temperaturae y =c, / ¢, com ¢, e ¢, sendo os coeficientes de calor

especifico a pressdo e volume constantes, respectivamente.
Para definir totalmente o problema, devem-se adicionar ao sistema de equagdes, dado pela
Eq. (1), as condigdes iniciais € de contorno para as variaveis.

2.2 Modelagem computacional

As equacdes de Navier-Stokes sdo resolvidas empregando o método dos elementos finitos
(MEF), usando uma série de Taylor e o classico método de Bubnov-Galerkin para a
discretizacdo do tempo e do espaco, respectivamente. Para a resolu¢do do método de Taylor-
Galerkin emprega-se um esquema numérico explicito iterativo de um passo (Donea, 1984). O
esquema resultante € de segunda ordem no espaco e no tempo e experimenta oscilacdes
espurias perto da onda de choque, as quais sdo amortizadas com a adicdo de viscosidade
artificial (Argyris et al., 1990; Lohner, 2001).

Para discretrizar a geometria emprega-se o elemento hexaédrico trilinear (malha
estruturada). A fim de reduzir o tempo de CPU e consumo de memoria, utiliza-se integragcdo
analitica reduzida das matrizes em nivel de elemento. Detalhes do esquema de Taylor-
Galerkin de um passo podem ser encontrados em Bono (2008) e Bono et al. (2009).
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3 GEOMETRIA DO MODELO, MALHA E CONDICOES DE CONTORNO

O modelo € axissimétrico e consiste em um cilindro com uma ponta hemisférica, um cone
com um angulo de 30 graus e uma cola cilindrica. O sistema de coordenadas empregado e as
dimensdes do modelo sdo dados na Figura 1.
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Figura 1: Geometria e dimensdes do modelo

Os resultados experimentais de Houtman et al. (1995) apresentam a distribui¢do de pressao
sobre a configuracdo para nimeros de Mach variando entre 2,95 e 4,04 e dngulos de ataque
até 20°. Neste trabalho, foram modelados os casos no qual o escoamento tem um nimero de
Mach igual a M_ =2,95 e 4,04 e angulo de ataque de 10° e 20°. Na Tabela 1, apresentam-se

a identificacdo de cada exemplo segundo o nimero de Mach e dngulo de ataque.

Para a andlise do problema, considera-se a metade da geometria, devido ao escoamento ser
simétrico. Mostra-se na Figura 2, o dominio computacional e a malha estruturada de
hexaedros empregada para todos os casos estudados. Os casos analisados foram modelados

considerando um escoamento viscoso com nimero de Reynolds igual Re=2-10". As
condi¢des de contorno sdo as mesmas empregadas em Bono e Awruch (2010).

a=10° o=20°
M_ =295 11 12
M_=4,04 21 22

Tabela 1: Identificagdo de cada simulag¢do segundo o nimero de Mach e angulo de ataque.
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Figura 2: Dominio e malha empregada para a simulagdo numérica
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A malha empregada possui 949212 néds, 917700 elementos e 18612 nés sobre o contorno
sOlido, para mais detalhes ver Bono e Awruch (2010).

4 RESULTADOS E DISCUSSAO

Para as simulagdes assume-se que o escoamento tem uma relacdo de calor especifico e
nimero de Prandtl igual a 1,40 e 0,72, respectivamente.

Na Figuras 3, mostra-se a distribui¢do do nimero de Mach no plano de simetria x-y para as
diferentes combinacdes de nimero de Mach (M _ = 2,95 e 4,04) e angulo de ataque (a0 = 10°

e 20°). Na mesma figura, também se pode ver uma ampliacdo na regido do ponto de
estagnacio.
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Figura 3: Distribuicao do nimero de Mach para os casos: (a) 11 e 12 e (b) 21 e 22

Apesar de a geometria ser simples o escoamento é complexo devido as diferentes
interacdes que acontecem. As principais caracteristicas da topologia do escoamento sdo dadas
a seguir: na parte frontal da configuracdo observa-se a formagao de uma onda de choque de
forte intensidade a qual interage com a onda de choque que se forma na parte inferior da
configuragdo. Inicialmente, na parte superior observa-se a expansao do escoamento (reducao
da pressdo), depois na regido de intersecdo cilindro-cone temos a separagdo da camada limite
e finalmente, uma leve expansdao do escoamento na regido de interse¢do cone-cilindro. Na
parte superior da regido cilindro-cone-cilindro observa-se que o escoamento tem um
comportamento ndo estaciondrio, devido a separacdo da camada limite.

Na parte inferior inicialmente pode-se observar uma leve expansdo do escoamento e depois
a formacdo de uma onda de choque intensa na regido de intersecao cilindro-cone. Finalmente,
na regido cone-cilindro observa-se a expansdo do escoamento. A regido de interacio CC na

Copyright © 2011 Asociacion Argentina de Mecénica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



1418 G. BONO, G. BONO, A. AWRUCH

regido inferior do cone desloca-se a montante na medida em que aumenta o nimero de Mach
e o angulo de ataque.

Pode-se observar que quando se incrementa o angulo de ataque, se produz uma alteracio
na posicdo do ponto de estagnacdo. Tomando-se como ponto de referéncia o ponto de
estagnacdo para 10 graus e o centro da esfera, (x,y,z) = (15,0,0), a nova posi¢do do ponto de
estagnacdo desloca-se em sentido anti-hordrio 8,0583 graus para M_ =295 e 7,9239 graus

para M _ =4,04.

Na Figura 4, mostra-se a interacdo entre as ondas de choque obtidas experimentalmente
por Houtman et al. (1995) empregando a técnica de shadowgraphs. Comparando os resultados
experimentais com os obtidos numericamente, ver Figura 3, observa-se uma Otima
concordancia tanto na posi¢cdo da onda de choque como da interagao CC.

() (d)

Figura 4: Imagem (spark-shadowgraphs) da interacdo das ondas de choque para os casos: (a) 11, (b) 21, (c) 12 e
(d) 22 (Fonte: Houtman et al., 1995)

Para obter uma estimativa dos valores das relagdes p,/p, e p,/p, no ponto de

estagnacdo podem-se empregar as expressoes analiticas do choque normal. Na Tabela 2,
mostram-se os valores obtidos no ponto de estagnacdo em forma analitica e numérica.
Observa-se que a concordancia entre os valores € muito boa, tanto em sua comparagdo com os
valores analiticos como com os valores numéricos obtidos resolvendo as equacdes de Euler
(Bono et al., 2009) e de Navier-Stokes.

As distribuicdes de densidade, pressdao e nimero de Mach sobre a linha de estagnacdo sdo
mostradas na Figura 5 para os quatro casos analisados. Observa-se que existe pouca alteracao
na distribuicdo das varidveis para os casos nos quais o angulo de ataque varia e o nimero de
Mach permanece fixo. Os maximos valores da densidade e da pressao encontram-se na regiao
do ponto de estagna¢do e crescem com o aumento do nimero de Mach.
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Mach Método Caso 0,/p Por/ Py
Analitico - 3,811 11,68

eull 3,991 11,36

2,95 Numérico eul?2 3,952 11,21
nsll 4,178 11,69

nsl2 4,046 11,20

Analitico - 4,592 21,48

eu2l 4,680 20,63

4,04 Numérico eu22 4,703 20,91
ns21 4,763 20,36

ns22 4,757 20,68

1419

Tabela 2: Comparacgdo entre os resultados analiticos e numéricos (eu = Euler e ns = Navier-Stokes) para as
relagdes p,/p, e py,/p -
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Figura 5: Distribuicdo da densidade, pressdo e nimero de Mach sobre a linha de estagnacio para os casos

analisados

Nas Figuras 6 e 7, mostram-se as distribui¢des de pressdo para diferentes estacdes (x = 15,
60, 99 e 127) sobre o corpo. Devido ao angulo de ataque, os méaximos valores da pressao
sempre se encontram na parte inferior do corpo, sendo a zona do cone a regido mais critica.
Observa-se que dos casos analisado, os maximos valores de pressdo sdo obtidos para a
combinacdo méax. o« — max. M _ . Portanto, o dimensionamento estrutural e do sistema de

protecdo térmico do corpo deve ser realizado levando em consideragdo este dltimo ponto.
Na terceira e quarta estagdo, pode-se observar a interacao entre a onda de choque frontal e

a onda de choque no cone.
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Figura 7: Distribuicdo de pressdo para os casos 21 (superior) e 22 (inferior)
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Finalmente, a distribui¢io de pressao na regido inferior do cone mostra-se na Figura 8 para
os casos 12 e 22. Observa-se que a regido de maxima pressao desloca-se a montante quando o
nimero de Mach aumenta.
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Figura 8: Distribui¢do da pressdo para os casos 12 e 22

5 CONCLUSAO

A simulacdo numérica sobre um corpo rombudo tridimensional em regime supersonico foi
estudada com um esquema explicito de Taylor-Galerkin de um passo no contexto do método
dos elementos finitos. Os resultados numéricos obtidos com as malhas de hexaedros
apresentam uma boa concordancia com relag@o aos resultados experimentais e analiticos.

Do estudo numérico, conclui-se que a intensidade dos fendmenos da interacio CC aumenta
na medida em que cresce o nimero de Mach e angulo de ataque. Também se observou que a
regido de interagdo se move segundo a combinacdo M — . Estas informagdes, embora
preliminares, sdo muito importantes para o dimensionamento do sistema estrutural e de
protecao térmica. Vale ressaltar, que estas mesmas conclusdes foram obtidas em Bono et al.
(2009) e Bono e Awruch (2010).

A presente pesquisa estd em andamento, futuros trabalhos estudardo em maiores detalhes
os fenomenos de separacdo da camada limite e a interacdo com as ondas de choque.
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