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RESUMO

SIMULACAO NUMERICA DO ESCOAMENTO AO REDOR DE UM VEICULO
LANCADOR DE SATELITES DO TIPO AIR-LAUCH

A utilizacdo de uma aeronave de carreira em substituicdo ao primeiro estagio de um
veiculo lancador pode reduzir os custos de uma operacdo de lancamento, assim como
mitigar varios dos riscos e das limitagBes associadas aos lancamentos de foguetes
convencionais a partir do solo, aumentando a confiabilidade e popularizando o acesso ao
servigo de langamento.

A natureza do escoamento aerodindmico de veiculos lancadores do tipo Air-Launch difere
da de foguetes lancados de modo convencional, a partir do solo, de pela necessidade da
realizacdo de uma manobra com um alto angulo de ataque para retird-lo de uma trajetoria
horizontal e passa-lo para uma trajetoria proxima da vertical. O objetivo deste trabalho é
compreender melhor as especifidades inerentes do voo atmosférico dessa classe de
veiculos lancadores, propondo uma trajetéria otimizada para o voo do primeiro estagio, a
partir de uma prévia caracterizacdo das principais propriedades aerodinamicas, para um

determinado veiculo langador.

As caracteristicas relevantes para o entendimento da natureza do escoamento foram obtidas
em duas etapas diferentes. Primeiro o problema foi resolvido com o auxilio de um cédigo
computacional prdprio escrito em FORTRAN, que utiliza a metodologia proposta por Roe
para resolver o problema da descontinuidade das propriedades fisicas decorrentes da
presenca de ondas de choque no dominio computacional. Depois 0 mesmo problema foi
resolvido em um co6digo computacional comercial o ANSYS CFX 14.0, que utiliza o

método dos volumes finitos.

A correta operacao do algoritmo computacional foi atestada, por meio de uma validacéo,
resolvendo-se o problema do escoamento supersénico ao redor de um cone segundo as

duas metodologias e comparando-se os resultados com os disponiveis na literatura.

Os resultados obtidos pelas metodologias propostas neste trabalho mostraram-se
satisfatorios. Os coeficientes de sustentacdo e arrasto e, ainda, os campos de velocidade e
de pressdo, foram obtidos para todo o envelope de voo do primeiro estagio do veiculo
lancador. Uma proposta de trajetoria Otima para o voo do primeiro estagio do veiculo
lancador também foi proposta.
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ABSTRACT

NUMERICAL SIMULATION OF THE FLOW AROUND AN AIR LAUNCH
VEHICLE

The use of a career aircraft to replace the first stage of a launch vehicle can reduce the cost
of launching operation, and mitigate various risks and limitations associated with
conventional rocket launches from the ground, increasing reliability and popularizing
access to the launch service.

The nature of an Air-Launch vehicle aerodynamic flow differs from the conventional one,
from the ground, by the need to perform a maneuver with a high angle of attack to remove
it from a horizontal trajectory and passes it to a vertical trajectory. The goal of this work is
to better understand the specificities inherent in the atmospheric flight of this class of
launch vehicles, proposing an optimal trajectory for the flight of the first stage, from a
previous characterization of the main aerodynamic properties for a given launch vehicle.
The characteristics relevant to understanding the nature of flow were obtained on two
different ways. First the problem was solved with the aid of an own computer code written
in FORTRAN, which uses the methodology proposed by Roe to solve the problem of
discontinuity of physical properties due to the presence of shock waves in the
computational domain. Then the same problem was solved in a commercial computer code
ANSYS CFX 14.0, which uses the finite volume method.

The correct operation of the computational algorithm was attested by means of a
validation, by solving the problem of the supersonic flow around a cone according to the
two methodologies and comparing the results with those available in literature.

The results obtained by the methods proposed in this study were satisfactory. The
coefficients of lift and drag, and also the velocity fields and pressure were obtained for the
entire flight envelope of the first stage of the launch vehicle. A proposal for optimal

trajectory for the flight of the first stage of the launch vehicle was also proposed.
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1. INTRODUCAO

A utilizacdo de uma aeronave de carreira em substituicdo ao primeiro estagio de um
veiculo lancador pode reduzir os custos de uma operacdo de lancamento, assim como
mitigar varios dos riscos e das limitacbes associadas aos lancamentos de foguetes

convencionais a partir do solo.

Por si s0 a reducéo de um estagio de um veiculo lancador aumenta sua confiabilidade, pois
elimina a necessidade da instalacdo de um complexo sistema de separacdo interestagio

adicional, assim como a necessidade de uma nova igni¢do para o estagio subsequente.

A miniaturizacdo dos equipamentos eletrénicos assim como o aumento de sua capacidade
computacional, tem aumentado muito a capacidade operacional de pequenos satélites. A
cada dia torna-se mais frequente a ocorréncia de missdes que podem ser cumpridas por
satélites muito menores e leves. Esse crescimento da utilizacdo de pequenos satélites
estimula o desenvolvimento de sistemas de langcamentos dedicados a injecdo em Orbita de
pequenas cargas pagas. Neste contesto um bom candidato a essa missdo sdo os veiculos
langadores do tipo Air-Launch (RIDOLFI et. all, 2010).

Além disso, a operacdo de um veiculo lancador de satélites depende tanto de competéncias
técnicas como do acesso a uma localizacdo geografica privilegiada. Poucos sdo 0s paises
do mundo que, como Estados Unidos, Brasil, Franga, Cazaquistdo, Russia, China, Japao,
Suécia e Australia, possuem regiGes em seus territérios, que permitem a construcdo de um

cosmodromo.

A construcdo de um cosmodromo requer uma area relativamente desabitada proxima a um
dos oceanos ou desertos de grande porte para que as partes descartaveis dos primeiros
estagios de um lancamento possam retornar a Terra em seguranga sem causar danos

materiais a terceiros ou perdas de vidas humanas.

Além disso, caso seja preciso atingir orbitas polares, esse oceano ou deserto deve estar
localizado a norte ou a sul da construgdo do cosmodromo. Caso o objetivo seja atingir

Orbitas equatoriais, deve estar a leste. Como exemplo de bom posicionamento geografico

16



tem-se o cosmddromo de Alcantara no estado do Maranhdo — Brasil, onde sera operado o
complexo de langamento do Cyclone 4 (Fig. 1.1).

Figura 1-1: Area de impacto dos componentes descartaveis do Cyclone 4

Mesmo dentre 0s paises que possuem centros de lancamentos de foguetes, poucos contam
com a vantagem de poder economizar combustivel no langcamento, aproveitando o

movimento de rotacao da Terra, por localizarem-se préximo a linha do equador.

Outras alternativas, além do aluguel de cosmddromos estrangeiros, sdo a utilizacdo de
embarcacGes ou aeronaves como plataformas de langcamento. Em 1999, um esforco
conjunto de quatro empresas de diferentes paises (Estados Unidos, Russia, Noruega e
Ucrania) culminou no primeiro lancamento do sistema denominado SealLaunch. Este
sistema utiliza uma plataforma maritima movel que pode ser rebocada, permitindo o
lancamento de cargas Uteis comerciais préximo a linha do equador. Até o momento, 0

sistema SealLauch realizou 31 langcamentos com sucesso e continua em operacao.

Apesar dos diversos projetos para o lancamento de cargas Uteis a partir de aeronaves,
poucos sairam do papel, devido as limitacdes principalmente na area de engenharia de
materiais. Somente em 1990 aconteceu o primeiro langamento bem sucedido do foguete
Pegasus (Fig. 1.2), o primeiro veiculo lancador a colocar em orbita um satélite, utilizando

uma aeronave Como Seu primeiro estagio.
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Figura 1-2: Foguete Pegasus

O foguete Pegasus é um veiculo lancador de satélites com asas, capaz de colocar pequenas
cargas Uteis inanimadas de até 443 quilogramas em Orbita baixa. Ele faz parte de um
sistema de lancamento desenvolvido pela empresa Orbital Sciences Corporation (Orbital).
Seu empuxo é provido por trés estagios de propelente sélido. Antes de deixar a atmosfera o

Pegasus funciona como uma aeronave movida por um motor foguete.

O Pegasus € carregado preso a superficie inferior de um avido de carreira até que a altitude
de 12000 seja atingida, nesse instante, o veiculo lancador é liberado pela aeronave. Apds
cinco segundos de queda livre do veiculo langador o seu primeiro estagio € ignitado. A
partir desse ponto o perfil de voo é determinado de modo particular para cada missdo,
levando-se em conta a Orbita que se pretende atingir assim como as restricdes estruturais da

carga a ser transportada.

Recentemente, no ano de 2009, a empresa Virgin Galactic apresentou ao mundo o
ScaledCompositesModel 339 SpaceShipTwo (SS2). O projeto consiste em uma espagonave
lancada a partir de um avido e foi desenvolvido para a realizacdo de turismo espacial. O
SS2 é carregado por um avido lancador, o ScaledComposites White Knight Two, até a
altitude de lancamento quando seu motor foguete é acionado. Apds o0 voo espacial, 0 SS2
retorna a Terra realizando um pouso convencional. Desde 2010 foram realizados 23 voos

de teste com sucesso.
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Em 2011, a empresa Ucraniana YUZHNOYE apresentou o projeto conceitual da
modificagdo de um avido de carreira do tipo An-124-100 “Ruslan” para servir de suporte
ao lancamento de um foguete de dois ou trés estagios com 27,5 metros de comprimento e
pesando até 65,3 toneladas no momento da decolagem, como parte do empreendimento
intitulado Airspace Rocket Complex (ARC). Com a configuracédo de trés estagios o foguete

pode colocar em Orbita circular baixa de 400 km uma carga util de 840 kg.

O ARC é composto por um avido de carreira An-124-100 Ruslan, por um aeroporto
equipado com equipamentos para fornecer suporte a partir do solo, um veiculo langador
que pode ter dois ou trés estagios e por um complexo de langamento a bordo do avido de
carreira. O complexo ARC sera projetado de modo a permitir a entrega de cargas uteis em

orbitas de altitudes e inclinacdes diversas.

O avido de carreira deve ser modificado de modo a permitir sua utilizagdo no ARC. Apds
essas modificacbes o avido de carreira deve ser capaz de transportar e realizar o
lancamento de um veiculo lancador de dois ou trés estagios pesando entre 36 e 70

toneladas.
Na figura 1.3 pode-se ver uma representacdo esquematica do avido de carreira modificado

a ser utilizado. Toda a instrumentacdo € montada no deck superior da aeronave e o0 veiculo

lancador é acomodado no deck inferior.

CENTRO DE OPERACDES

VEICULO LANCADOR

22 | AVANAVAVAVAVA

L] oL
lllllllllllllllllllllnn —

TRILHO DE LANCAMENTO

Figura 1-3: Representacdo esquematica do avido An-124-100 Ruslan modificado
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A figura 1.4 mostra o perfil de voo para uma missdo genérica de insercdo de carga Gtil em
uma orbita circular baixa de 400 km de altitude, por meio da utilizagdo de um veiculo
lancador de dois estagios.

Apos a liberacdo do veiculo langador pela aeronave o ocorre a ignicdo do motor foguete do
primeiro estagio, a uma altura de aproximadamente 10 km do nivel do mar e a uma

velocidade de 150 m/s.

Apos 64,8 segundos de voo, o foguete atinge uma velocidade de 2558 m/s a uma altura de
57,5 km. Neste instante ocorre a separacdo do primeiro estagio do restante do veiculo

lancador e a primeira igni¢do do motor foguete do segundo estagio.

SEGUNDA IGNICAD DO MOTOR
DO SEGUNDO ESTAGIO

DESLIGAMENTO DO MOTOR |
DO SEGUNDO ESTAGIO e -

L~ \ 7

EJECAO DA COHA PROTETORA F SECUNDA TGNIC0 DO NOTOR
© DA CAGA UTIL DO SEGUNDD ESTACI0

NN

_ g é X\

TGNICAQ DO MOTOR SEPARACAQ DO PRIMEIRO ESTAGIO
DO PRIMELRO ESTAGIO £ PRIMEIRA IGNICAQ DO MOTOR
DO SEGUNDO ESTAGIO

Figura 1-4: Perfil de voo para uma missdo de insercdo de carga Gtil a 400 km de altitude

A ejecdo da coifa protetora acontece 114,5 s ap6s o langcamento do veiculo langador, a uma

altura de 115 km e com o conjunto a uma velocidade de 2728 m/s.
O segundo estagio permanece em funcionamento por 313 segundos e, entdo, é desligado.

No instante deste desligamento o veiculo langador atinge uma altura de 194 km e uma
velocidade de 7860 m/s.
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Por fim acontece a separacdo do segundo estagio do corpo da carga util apés 3130
segundos de voo do veiculo, entregando a carga util a uma altura 394 km e a uma
velocidade de 7687 m/s.

Ainda que o Brasil possua um cosmoédromo, com capacidade para a realizacdo de
langamentos de grande porte, em uma localizagdo privilegiada, crescentes conflitos entre
as comunidades quilombolas, nativas daquela regido, e o governo brasileiro ameagam
impedir a expansdo assim como a operagdo a plena capacidade do centro de langcamentos
localizado na cidade de Alcantara. Uma possivel solucdo para esse impasse seria 0
desenvolvimento, por parte do Brasil, de tecnologias de langcamento a partir de aeronaves.

O lancamento a partir de aeronaves acaba também com problemas de atrasos e
cancelamentos decorrentes de condi¢des climaticas desfavoraveis. Quando se faz uso dessa
metodologia de lancamento também se evita a necessidade de interromper o trafego
maritimo, uma vez que o lancamento do veiculo langador pode ser realizado sobre regides

do globo onde nédo hé trafego de navios.

No futuro o Brasil poderia pensar ainda em desenvolver o seu proprio sistema de
lancamento a partir de uma aeronave. Uma possivel combinacéo entre o Veiculo Langador
de Microssatélites (VLM) atualmente em fase de desenvolvimento pelo Instituto de
Aeronautica e Espaco (IAE) e a aeronave Embraer KC-390 também em fase de
desenvolvimento pela empresa Embraer poderia resultar num sistema de lancamento de
facil operacédo e baixo custo totalmente nacional. O KC-390 possui um limite de carga Util
méaximo de 23 toneladas. O VLM possui uma previsdo de massa total de 28 toneladas,
entretanto, caso fosse projetado para ser lancado a partir de uma aeronave 0 mesmo
poderia ter seu peso reduzido para um valor proximo ao do Pegasus (18,5 tn) ou ao do
Pegasus XL (23,1 tn), possibilitando seu langamento pelo KC-390.

Como parte essencial do desenvolvimento do projeto conceitual de qualquer veiculo
langador é necessario o conhecimento de suas caracteristicas aerodindmicas a fim de se
definir com certa precisdo sua trajetoria e alcance. Tipicamente esses dados sdo obtidos por

métodos experimentais e numéricos.
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Métodos experimentais, como tuneis de vento e ensaios de voo, apesar de apresentarem
resultados mais confidveis do que os obtidos por métodos numéricos, sdo0 muito caros e
trabalhosos e normalmente ndo sdo utilizados nas fases de projeto preliminar ou conceitual,

qguando a geometria externa final ainda ndo estd completamente definida.

Métodos numéricos, por sua vez, podem apresentar bons resultados a um custo muito
inferior e em um reduzido periodo de tempo. Além disso, a geometria externa pode ser
modificada repetidas vezes, permitindo-se verificar os ganhos e perdas de sustentacdo e

arrasto do veiculo langador sem a necessidade de constru¢cdo modelos ou protétipos.

A trajetoria para um veiculo lancador do tipo air launch é substancialmente diferente da,
de um veiculo langador convencional. Usualmente o veiculo lancador que parte do solo
assume uma trajetéria vertical a fim de atravessar a regido mais densa da atmosfera 0 mais
rapido possivel para evitar as perdas devido ao arrasto. Apds chegar a uma regido mais
rarefeita esse entdo inicia a manobra para entrar em orbita eliptica. No caso de um veiculo
lancador do tipo air launch, o mesmo deve realizar, apds sua liberacdo pela aeronave, téo
logo seja possivel uma manobra para passar de sua atitude de lancamento para uma
trajetoria proxima da vertical. Apds passar pela parte mais densa da atmosfera esse deve

também manobrar novamente para entrar em Orbita terrestre.

O perfil da densidade do ar atmosférico, assim como os perfis de outras propriedades
atmosféricas relevantes, pode ser visto na figura 1.5. E possivel observar que a 10 km de
altura a densidade do ar é de aproximadamente 32 % da densidade do ar no nivel do mar e
a 20 km é de 8%.
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Figura 1-5: Propriedades atmosféricas

As correcbes que devem ser feitas para ajustar a trajetoria do foguete consomem
combustivel, que poderia ser utilizado para aumentar seu valor de variacdo de velocidade
(delta v), além disso manobras de controle solicitam a estrutura do foguete e devem ser
realizadas dentro de um estreito envelope de voo para ndo exceder os valores dos limites

estruturais do veiculo lancador.

1.1 OBJETIVOS

Este trabalho tem por objetivo levantar os principais dados aerodindmicos necessarios para
que uma trajetdria 6tima tanto do ponto de vista das perdas aerodinamicas quanto do ponto
de vista das limitacGes estruturais possa ser determinada para o veiculo lancador de
satélites de dois estagios, proposta pela empresa Ucraniana YUZHNOYE. Para tanto serdo
obtidos os coeficientes de arrasto e de sustentacdo para todo o envelope de voo primeiro
estagio do veiculo langador e uma trajetdria 6tima para o0 voo sera proposta. A distribuigédo
de pressdo ao redor do veiculo langador, para os periodos mais criticos do voo, sera

também apresentada, de modo que os projetistas do veiculo langador possam verificar se a
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estrutura proposta é capaz de suportar os carregamentos decorrentes dos esforcos de

controle.

Como objetivo secundario espera-se demonstrar por meio de estudos de caso a validacdo e
verificagcdo das metodologias utilizadas na obtencdo do objetivo primario deste trabalho,
além de mostrar as vantagens e desvantagens do lancamento a partir de aeronaves em

relacdo ao método convencional de langcamento a partir do solo.

Espera-se alcancar tais objetivos com a utilizagdo do programa ANSYS CFX 14, um
software comercial para a solugdo de escoamentos fluidos baseado no método dos volumes
finitos, e do cddigo desenvolvido em parceria com a Dnipropetrovsk National University
(DNU) para resolver a equacdo de Navier-Stokes compressivel por meio da técnica de
diferengas finitas, que utiliza a metodologia numérica proposta por Roe (Roe, 1981) para
integrar as equacdes no espaco e o método de Euler explicito para integrar as equacfes no

tempo.

1.2 ESTRUTURA DO PROJETO

A seguir tem-se uma visdo geral dos temas abordados em cada capitulo deste trabalho.

O segundo capitulo mostra as vantagens e desvantagens do lancamento de cargas Uteis a
partir de aeronaves e em seguida descreve os métodos, desenvolvidos ao longo de anos, de
como se realizar este tipo de lancamento. Ainda, faz-se uma revisdo bibliogréfica de

trabalhos que também investigaram o escoamento ao redor de foguetes.

O capitulo 3 discorre sobre as metodologias numéricas e matematicas utilizadas para se
abordar o problema. Dois caminhos foram propostos: o desenvolvimento e utilizacdo de
um cddigo caseiro baseado em diferencas finitas e a utilizacdo de um pacote comercial
baseado em volumes finitos. Por fim detalhes sobre a implementacdo de a ambas as

metodologias empregadas séo fornecidos.

No capitulo 4 sdo apresentados dois estudos de caso distintos: o escoamento oscilatério ao
redor de uma aproximacdo de cilindro infinito e o escoamento supersonico ao redor de um

cone. O primeiro caso é resolvido utilizando-se o programa comercial para verificar o seu
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funcionamento e demonstrar sua robustez. O segundo caso serve como validagdo para

ambas as metodologias empregadas neste trabalho.

No capitulo 5 é apresentada toda a descricdo do problema fisico que se pretende entender e
modelar nesse trabalho, assim como os resultados obtidos pela aplicacdo de ambas as
metodologias de solucdo propostas, além de uma breve analise dos resultados obtidos.

Por fim, o capitulo de conclusao apresenta uma discussdo aprofundada dos resultados mais

importantes obtidos no capitulo anterior, assim como sugestdes para trabalhos futuros
nessa linha de pesquisa.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Este capitulo mostra as vantagens e desvantagens do langamento de cargas Uteis a partir de
aeronaves e em seguida descreve os métodos, desenvolvidos ao longo de anos, de como se
realizar este tipo de lancamento. Ainda, faz-se uma revisao bibliogréfica de trabalhos que

também investigaram o escoamento ao redor de foguetes.

2.1 SISTEMAS DE LANCAMENTO

Lancamentos aéreos (air-launch) proporcionam diversas vantagens adicionais quando
comparados aos tradicionais, feitos a partir da superficie. Veiculos lancadores langados a
partir de aeronaves podem voar sobre ou ao redor de condig¢Oes climaticas desfavoraveis,
que, de outro modo, poderiam inviabilizar o lancamento. Esses veiculos podem perseguir e
atingir qualquer angulo de azimute de lancamento sem a necessidade de complexas
manobras orbitais de mudanca de plano, as quais consomem uma grande quantidade de
combustivel do estagio orbital. Essas caracteristicas sdo importantes para missdes de
acesso de emergéncia a Estacao Espacial Internacional, assim como para missées militares

sob demanda.

Veiculos lancadores que tém como primeiro estagio aeronaves podem operar livres do
alcance das restricdes de programacdo do trafego maritimo nacional, possuem requisitos de
centro de lancamento minimos e podem reduzir o tamanho da area que deve ser isolada
durante o lancamento, por questdes de seguranca. Esses tipos de veiculos reduzem
significativamente a energia acustica do motor, pois ndo existe neste caso a deflexdo da
chama no solo. O sistema de protecdo térmica assim como as estruturas proximas a base de
um veiculo lancador de superficie sdo dimensionadas para suportar esses valores de
energia acustica, tornando o veiculo lan¢ador, como um todo, mais pesado. A densidade do
ar no momento do lancamento é menor, o que possibilita a constru¢do de um bocal mais

eficiente.

Por fim, alguns métodos de langcamento a partir do ar podem aumentar a massa a ser
inserida em oOrbita quando comparado a um langador de superficie de tamanho similar. A
velocidade de um objeto a 185 km de altura em uma orbita circular baixa ao redor da Terra

¢ de aproximadamente 7800 metros por segundo (m/s). Entretanto, a variagdo de
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velocidade (delta V) que um veiculo langador deve ser capaz de atingir é ainda maior, pois

ele deve superar vérias perdas.

As perdas gravitacionais surgem porque uma parte da energia do veiculo langador é gasta
para impedir que ele seja arrastado em direcdo a Terra pela acdo da gravidade dada pela
Equacéo 2.1:

AV, = [ gsin(y)t (2.1)

Integrando-se desde o instante da ignicdo até o término da queima do motor foguete. A fim

de se minimizar as perdas gravitacionais, deve-se achar uma trajetéria de voo que zere o
mais rapido possivel o angulo (7) entre o vetor de velocidade do veiculo e a horizontal

[MARTI & NESRIN, 2001]. Tipicamente a perdas gravitacionais assumem valores que

podem variar entre 1070 e 1530 m/s.

As perdas devido ao arrasto sdo relacionadas: ao atrito entre o veiculo lancador e a
atmosfera e a distribuicdo de pressdo ao redor do corpo do foguete e podem ser calculadas

pela Equacdo 2.2:
AV, :jD/mdt (2.2)

Onde tanto a forca de arrasto, D, quanto a massa do veiculo langador, m, estdo
continuamente mudando. As perdas devido ao arrasto sdo da ordem de 150 m/s para
foguetes de médio porte e podem ser minimizadas pela escolha de uma trajetoria de voo
vertical que cruze a atmosfera tdo logo seja possivel, assim como pela constru¢do de um
foguete de geometria de baixo arrasto. Um cilindro longo e delgado com um nariz pontudo
é uma geometria adequada j& que cerca de ¥, das perdas devido ao arrasto sdo causadas
por arrasto supersdénico. Em um determinado objeto, quando as dimensdes externas
aumentam, sua area de superficie aumenta com o quadrado das dimensdes enquanto que o
volume aumenta com o cubo. Como o arrasto é uma funcéo da area de superficie e ndo do
volume, o aumento do tamanho do veiculo langador e, consequentemente, do seu espago

interno, produz um veiculo langador mais eficiente do ponto de visto do arrasto.
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Por fim, também existem perdas devido ao desalinhamento entre o vetor de empuxo do
motor e o vetor de velocidade do veiculo lancador. Esta modalidade de perda origina-se da
necessidade de guiamento do foguete, para que 0 mesmo atinja a Orbita correta. Perdas

devido a esses desalinhamentos tém valores tipicamente no intervalo de 30 a 180 m/s.

A melhor trajetoria, do ponto de vista da eficiéncia, é a trajetoria que minimiza as perdas.
Uma trajetoria vertical é capaz de minimizar as perdas devido ao arrasto, pois o veiculo
langador percorre uma distancia menor no interior da atmosfera. Uma trajetoria de voo que
ap6s o lancamento vertical rapidamente passe para a horizontal reduz as perdas
gravitacionais ao passo em que aumenta as perdas devido ao arrasto por percorrer uma
distancia maior no interior da atmosfera. Para um foguete, lancado a partir da superficie, o

valor tipico para o total das perdas é de 1524 m/s.

O delta V necessario para uma determinada missdo depende do lugar do langamento. O
melhor lugar para se realizar um lancamento a partir do solo é na linha do equador no
sentido leste devido ao movimento de rotagdo da Terra que auxilia com um incremento de
velocidade de 463 m/s. Por fim, uma miss&o tipica de lancamento a partir da superficie na

linha do equador no sentido leste requer um delta V entre 8840 e 9144 m/s.

Um langamento feito a partir do ar pode reduzir o delta V necessario para se atingir uma
determinada Orbita. A velocidade adicional provida por um avido de carreira subsoénico é
em torno de 183 e 244 m/s. Nos lancamentos realizados com uma determinada altitude
inicial € possivel se observar uma reducéo tanto das perdas gravitacionais como das perdas
devido ao arrasto, além de aumentar a eficiéncia do motor foguete devido a uma melhor
expansédo dos gases no bocal do motor e pelo uso de uma razdo de expanséo adequada para

um lancamento a partir do ar.

A fim de se obter algum beneficio, o avido de carreira deve ser capaz de realizar o
lancamento do veiculo langador em uma trajetoria de voo com um angulo positivo em
relacdo ao plano horizontal local. Um langcamento subsénico a um angulo de 25° é capaz de
gerar um beneficio de cerca de 487 m/s de incremento no delta V para veiculos lancadores

com asas. Um angulo de lancamento superior a 25° pode gerar pequenos beneficios para
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veiculos langadores com asa, mas ndo prove nenhum beneficio adicional para veiculos

langadores sem asas.

Infelizmente, possiveis avides de carreira como 0 Boeing 747 ou o Lockhheed C-5 Galaxy
precisariam de um incremento de poténcia a fim de manter um angulo de ataque de 25° ao
voar a uma altitude de 9144 m acima do nivel do mar. Adicionar um motor foguete liquido
ao aviao de carreira parece ser a melhor escolha, ja que motores a jato apresentam uma
reducdo de tracdo conforme a altitude aumenta. A 6096 m de altitude um motor a jato
entrega a metade da tracdo que entregaria ao nivel do mar e a 12192 m de altitude, a quarta
parte desse valor. Ao contrario um motor foguete tipico apresenta um aumento de tracdo de

5 a 10% quando sai da atmosfera.

Um veiculo langador sem asas langado com o auxilio de um paraquedas a uma altitude de
9144 m tem um ganho delta V de cerca de 365 m/s quando comparado com um veiculo
lancador de lancamento vertical a partir da superficie. J& um veiculo langador com asas
lancado horizontalmente a partir do solo, como o projeto cancelado X-30 National

Aerospace Plane, requer um delta V de 213 a 305 m/s maior.

Os métodos de langcamento a partir do ar podem ser divididos em 5 categorias diferentes,

descritas nas se¢des subsequentes:

2.1.1 Presoem cima

Por este método, o avido de carreira decola com o veiculo langador preso a sua superficie
superior, lancando-o ao atingir a altitude adequada. Como vantagem do método pode-se
citar a capacidade de lancar veiculos lancadores de grande porte. As desvantagens incluem
perfurar os escudos térmicos do veiculo langador para fixa-lo sobre a aeronave assim como
a necessidade de complexas modificacdes do avido de carreira, elevando os custos do

método.

Neste caso, para se separar do avido de carreira o veiculo lancador deve ter controles ativos

além de possuir asas grandes para manter 0 Voo nos primeiros instantes apos a separagao.
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O Spiral 50-50, um dos exemplos do método, é um projeto conceito ainda ndo realizavel
por requerer materiais, protecdo térmica e motores avancados. O projeto foi financiado
pelo governo soviético entre 1965 e 1978 e consiste em um air-breathing Mach 7 movido
por 4 turbinas hidrogénio a jato, um foguete com dois estagios descartaveis e uma
espagonave orbital para um tripulante, sendo capaz de decolar com cerca de 127000 kg.
Um prototipo do conceito foi testado trés vezes entre 1976 e 1978. Uma prova da avangada
tecnologia do conceito sdo os testes que a NASA vem realizando no programa de

demonstracdo de voos X-43 com o air-breathing Mach 7 com queima a hidrogénio.

Outro exemplo do método é o britanico Interim HOTOL movido por quatro motores
foguete russos modelo RD0120 LH2-LOX. O avido de carreira € o ucraniano An-225
Mriya, uma das maiores aeronaves do mundo, modificado pela adicdo de dois motores
Lotarev D-18, somando um total de oito motores. O Interim HOTOL separa-se do avido de
carreira a Mach 0.8 a 9144 m, sobe até a orbita auxiliado por suas asas, na reentrada se
comporta como um planador e seu pouso é convencional. O projeto também é conceitual
porque depende de avangos nas areas de propulséo e de materiais para as asas e 0S tanques.
Além disso, o Interim HOTOL possui problemas de controle e estabilidade durante a

ascensdo e a reentrada ainda sem solugéo.

2.1.2 Preso em baixo

Por este método, o avido de carreira decola com o veiculo langador preso a sua superficie
inferior, lancando-o ao atingir a altitude adequada. Dentre as vantagens do método estdo a
facil separacdo do avido de carreira, modo de fixacdo que elimina a penetracdo dos escudos
térmicos e asas menores do que as exigidas para um voo a mesma altitude e velocidade do

lancamento.

As desvantagens do método incluem a limitagdo de tamanho do langador imposta pela

geometria do avido de carreira, além dos seus custos de modificacao.

O Pegasus € o Unico veiculo operacional langcado a partir do ar, somando um total de trinta

lancamentos. Consiste em trés estagios de motor foguete descartaveis cuja asa esta fixada

no primeiro estagio. Os lancamentos foram feitos a partir do avido de carreira L-1011
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Stargazer a um preco estimado de 12 a 15 milhdes de dolares cada, levando uma carga de
cerca de 453 kg.

Alguns estudos para o lancamento de veiculo lancador preso a parte inferior de uma
aeronave de alto desempenho vem sendo realizados por especialistas italianos (RIDOLFI
et. all, 2010).

2.1.3 Rebocado

Neste método, o avido de carreira reboca o veiculo lancador até a altitude de langcamento de
modo semelhante ao procedimento de decolagem de planadores. Dentre as vantagens do
método estdo a facilidade de separacdo entre o rebocador e o veiculo lancador e os baixos

custos de modificacdo do primeiro.

As desvantagens incluem os riscos de rompimento do cabo que liga as aeronaves, a
impossibilidade de abortar uma misséo durante o processo de decolagem e a necessidade
de um veiculo lancador de asas e trem de pouso grandes caso seja preciso pousa-lo

completamente carregado de propelente.

Um exemplo do método é o projeto conceito denominado Kelly Space’s Astroliner
financiado pela NASA. O veiculo langador combina motores a jato e foguetes construidos
segundo a tecnologia atualmente disponivel e com componentes usuais. Na decolagem dos
seus 326586 kg, o Astroliner somaria aos seus motores a jato a tracdo fornecida por um
Boeing 747. A 6096 m de altitude o veiculo seria lancado esperando-se sua aceleracdo até
Mach 5. Mesmo parecendo razoavel, o 747 ndo € capaz de fornecer toda a tracdo

necessaria para puxar o peso do Astroliner.

2.1.4 Abastecido no ar

A principal vantagem do método é reduzir os tamanhos da asa e do trem de pouso do avido
de carreira. Ele ndo reduz o tamanho dos motores a jato porque estes sdo projetados para

manter o nivel do voo quando o avido de carreira esta completamente abastecido.
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Um exemplo do método, financiado pela NASA e denominado Pioneer Pathfinder
Rocketplane, € dos anos 90. O projeto também combina o uso de motores a jato a motores
foguetes, utilizando tecnologia atualmente disponivel e componentes usuais. De acordo
com o projeto, o veiculo utilizaria duas turbinas para decolar, atingir determinada altitude e
ser reabastecido por um 747 com 58967 kg de LOX, efetivamente dobrando sua massa
total. Com este reabastecimento seria possivel reduzir a metade o tamanho das asas e do
trem de pouso exigidos para a decolagem de todo o oxidante. Apos abastecido e utilizando
seu unico motor RD-120 ele seria capaz de atingir Mach 15, liberando parte do dltimo
estagio. A transferéncia aérea de combustivel LOX exigiria o desenvolvimento de novas
tecnologias. Considerando seu peso vazio e as tecnologias atuais, acredita-se que 0

Pathfinder atingiria uma velocidade consideravelmente inferior a publicada.

2.1.5 Carregado internamente

As vantagens em se levar o veiculo langador dentro do avido de carreira incluem pequenas
ou até mesmo nenhuma modificacdo do avido de carreira, 0 risco de evaporacdo do
propelente ou de aguecimento convectivo do ar sdo eliminados e a tripulacdo de
manutenc¢do tem acesso ao veiculo até pouco tempo antes do lancamento, sendo capaz de
detectar e solucionar eventuais problemas. Comparado aos outros métodos, aparece 0 risco

de se carregar e iniciar um motor foguete de propulsdo liquida, expondo a tripulacéo.

Quando carregados internamente os veiculos lancadores podem ser maiores e lancados a
altitudes mais elevadas. Se carregados externamente provocam aumento no arrasto do
avido de carreira, reduzindo a capacidade total de peso e a altitude de langcamento do

veiculo.

Dois langcamentos de misseis utilizando o método foram realizados com sucesso em 1974 e
1997. Sua grande desvantagem consiste na limitagdo do tamanho do veiculo langador.
Outra consideracdo é a manutengdo da seguranca dentro do avido de carreira restringindo

assim o tipo de combustivel utilizado pelo langador.
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Dentre os exemplos do método estd o Vozdushny Start, conhecido como Air Start,
desenvolvido pelas empresas The Energia, Polyot e Antonov. O projeto, que tem por
objetivo manter baixos custos, consiste em um veiculo langador, o Air Start, de 100 ton
com dois estagios, de foguete a propulsédo liquida, descartaveis carregado internamente por
um Antonov An-124. O mecanismo de ejecdo utiliza ar comprimido para expulsar o
veiculo lancador a velocidade e altitude adequadas. Apds 5 segundos, 0os motores foguetes
entrariam em ignicao. Aparentemente o projeto se mostra realizavel, utilizando tecnologias

disponiveis atualmente.

Outro exemplo é o veiculo conceito completamente reaproveitavel denominado
BladeRunner e financiado pelo Air Force Research Laboratory (AFRL). Ele utiliza o
mesmo mecanismo de ejecdo do veiculo lancador Air Start. O BladeRunner é um veiculo
de 31751 kg a propulsdo liquida com foguete de dois estagios carregado pelo avido de
carreira C-141. A composi¢do de suas asas em tesoura forma um biplano e a fuselagem é
construida de metais como titanio, no Gltimo estagio, e aluminio, no primeiro. Paraquedas
sdo usados em cada um dos estagios. O BladeRunner é lancado horizontalmente nédo
fornecendo nenhum ganho de desempenho se comparado aos outros métodos, e além disso,
o veiculo perde altitude antes de iniciar sua subida.

Um bom exemplo do método é o veiculo SwiftLaunch RLV, realizadvel e baseado nas
tecnologias disponiveis atualmente. Ele consiste em um veiculo orbital reutilizavel e um
tanque descartavel (ETank) carregados por um veiculo lancador ejetado com paraquedas
do veiculo de carreira, que ndo requer modificacbes permanentes. Um dnico motor
reutilizavel impulsiona o veiculo orbital que pode ser desde um veiculo tripulado por trés
pessoas até um veiculo de carga. Ele é capaz de abortar a missdo durante a ascensdo ao
acionar paraquedas durante a reentrada. A composicao veiculo orbital e tanque mede cerca
de 27 m de comprimento. No total, somando a contribuicdo do veiculo lancador, sdo
119748 kg de carga para 0s paraquedas.

Dois avides de carreira sdo capazes de lancar o veiculo, ambos comerciais. Um deles é o
Air Force’s C-5 “Galaxy” e o outro, o Ucraniano An-124 “Ruslan”. O abastecimento do
veiculo lancador com LOX é feito em 6 horas. Durante a ejecdo, ndo ha aceleracdes

laterais causadas pelos paraquedas e o veiculo lancador absorve qualquer momento fletor
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causado por desalinhamento, significando que o SwiftLaunch RLV pode ser projetado
como um foguete comum. Rodas no veiculo lancador o conduzem para fora do avido de

carreira.

O avido de carreira utiliza uma manobra de gravidade zero para impedir sobrecarga e
cabragem durante a ejecdo. O SwiftLaunch RLV é ejetado sem controles ou motores ativos.
S6 apos cerca de 10 segundos da ejecdo e a uma distancia razoavel do avido de carreira é
que os motores sdo acionados. Ele se separa do veiculo lan¢ador quando este esta angulado

a 60° abaixo da referéncia horizontal.

A probabilidade de ocorrer alguma falha durante a ascensdo do SwiftLaunch RLV é
reduzida por possuir apenas um motor e por ser estavel, com seu centro de gravidade a
frente do centro de pressdo. Apds a separacdo do Etank, este se queima completamente
durante a reentrada devido a velocidade e aos seus materiais de fabricacdo. O veiculo

orbital possui dois sistemas de motores de manobra redundantes.

Em sua reentrada, o SwiftLaunch RLV esté sujeito a no maximo 1.8G de aceleracdo, sendo
capaz de deslocar seu centro de gravidade para uma variedade de cargas pagas. A
utilizacdo de paraquedas para estabilizar a reentrada e corrigir erros se mostra confiavel e

altamente efetiva na recuperacdo do veiculo e de sua carga.

Ainda, um outro exemplo é o estudo de caso encomendado pela agéncia de defesa
americana DARPA em 2003 e conduzido pelo AirLaunch LLC com o objetivo de projetar
um pequeno veiculo de langcamento capaz de posicionar um satélite a determinada altitude
e velocidade a baixo custo. Optou-se pelo lancamento a partir do ar devido a requisitos de
projeto tais como a verba anual de 5 milhdes de dolares, considerando um total de 20
langcamentos anuais durante 10 anos, e a capacidade de lancar até 16 vezes em um prazo de
24 horas. Além disso, nos lancamentos a apartir do ar € possivel escolher uma regido em

mar aberto longe do trafego de navios, evitar o mal tempo e transportar mais carga paga.

O avido de carreira escolhido foi o C-17 por ainda estar em producao, dispondo de servicos
de treinamento e manutencdo, além de oferecer margem para crescimento, ter sido a

escolha de projetos semelhantes e ser o Unico capaz de lancar duas vezes em uma mesma
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missdo. A escolha de se carregar o veiculo lancador internamente baseou-se na maior
capacidade de carga do método e na reducdo dos custos com a modificacdo do avido de

carreira.

A ejecdo do veiculo langador orientado para frente confere uma carga paga 30% maior se
comparada a do lancamento convencional a partir do solo e, além disso, evita a
necessidade de um veiculo a mais para deslizar e proteger o veiculo lancador durante a
ejecdo, reduzindo peso e custos de operacdo. A correta orientacdo apos a ejecdo é garantida
por um paraquedas estabilizador por ser um método simples, passivo, de baixo peso e

custo.

Para extrair o veiculo lancador do avido de carreira optou-se por utilizar a gravidade por
ser um método simples, seguro e confiavel; e a fim de guia-lo para fora decidiu-se por

rodas e camaras pneumaticas fixadas na aeronave.

Portanto, lancamentos a partir do ar oferecem mobilidade e vantagens de desenvolvimento
e desempenho quando realizados a um &ngulo acima da horizontal. Alguns veiculos
lancadores requerem o desenvolvimento de novas tecnologias, mas alguns, a exemplo do

Pegasus e do SwiftLaunch, sdo propostas que utilizam a tecnologia dos dias hoje.

Dentre as metodologias de lancamento estudadas a que parece ser mais promissora €
aquela que realiza o lancamento do veiculo langador a partir do interior de um avido de
carreira, por permitir o transporte de foguetes maiores, do que no caso em que o foguete e
preso na parte inferior da aeronave. A auséncia da necessidade da realizacdo de grandes
modificacdes na aeronave lancadora é outro fator importante em favor dessa tecnologia.
Além disso todas as tecnologias necessarias para a realizacdo de um projeto como esse

estdo disponiveis atualmente.

Para que a trajetoria 6tima para o veiculo o veiculo lancador possa ser determinada é
preciso antes conhecer bem, sobre tudo, suas caracteristicas aerodindmicas para todo o
envelope de voo. Por causa disso faz-se necessario investigar o comportamento das forgas

de arrasto e de sustentagdo em diferentes nimeros de Mach e de &ngulo de ataque.
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Existem vérias metodologias diferentes, que podem ser utilizadas para a caracterizacdo das
propriedades aerodindmicas de um veiculo langador de satélites, desenvolvidas ao longo
dos anos. A seguir sera feita uma breve descricdo dos tipos de abordagens numeéricas que

podem ser utilizadas para a resolucdo dessa questao.

2.2 SIMULACAO NUMERICA

A fluidodindmica computacional (Computational Fluid Dynamics — CFD) é definida como
0 conjunto de metodologias que, implementadas em um computador, permitem simular o
escoamento de fluidos (HIRSH, 2007).

Para que a CFD seja aplicada de forma segura e confiavel, deve-se atender a uma série de
pré-requisitos, dentre estes, a obtencdo de um modelo matematico que seja capaz de
descrever adequadamente o processo ou fendbmeno a ser simulado e a aplicacdo de

ferramentas numeéricas adequadas & resolucdo do modelo proposto (LEMOS, 2011).

Para se obter uma solucdo aproximada de um problema é necessario aplicar uma técnica de
discretizacdo, que ird aproximar o sistema original de equacdes diferenciais por um sistema
de equaces algébricas. Tais aproximacdes transformam o dominio do problema continuo
para um dominio discreto, desta forma a solucdo, nem sempre, existe em todos 0s pontos
do dominio, como no caso de solucBes analiticas, e sim apenas em pontos especificos do

problema, os denominados pontos de discretizagdo (LEMOS, 2011).

Da analise da literatura foi possivel observar a existéncia de inimeras técnicas de
aproximacdo numeérica, sendo as mais comumente empregadas na CFD: o método das
diferencas finitas (MDF), o método dos elementos finitos (MEF) e 0 método dos volumes
finitos (MVF).

O método das diferencas finitas € 0 método mais antigo de solu¢do numérica de EDPs,
credita-se sua primeira aplicacdo ao matematico Euler no século XVIII (FERZIGER e
PERIC, 2002). Basicamente a aplicacdo do MDF consiste em substituir os operadores
diferenciais presentes na equacdo por operadores de diferencas. Tais aproximacdes sdo
obtidas através da expansdo em serie de Taylor, truncadas no nivel da ordem do erro

desejada (HOFFMAM, 2001). E um método de facil aplicacio, entretanto observa-se que a
36



sua utilizagdo é mais comum em malhas estruturadas, em geometrias simples e 0s
principios de conservacdo ndo sdo assegurados. Sua aplicacdo na area aeroespacial pode
ser vista nos trabalhos (FUJIMOTO, K. & FUIJII, K., 2005), (SAHU, J. et all., 1998) e
(BUONOMO, C. A. etall., 1998).

O método de elementos finitos foi originalmente desenvolvido para solucionar problemas
complexos de elasticidade e analise estrutural. Credita-se o desenvolvimento desta
metodologia ao trabalho desenvolvido por Hrennikoff (1941) e McHenry (1943).
Entretanto apenas anos mais tarde, em 1960, 0 nome métodos dos elementos finitos foi
utilizado pela primeira vez por Clough (CLOUGH e WILSON, 1999). Sua aplicagéo tem
como base subdividir o dominio do problema em pequenas regides (elementos) e em cada
um destes subintervalos a solucéo é aproximada através de uma fungdo, normalmente um
polindmio. Para que os coeficientes de tais funcdes sejam determinados, faz-se com que a
integral ponderada das equagdes governantes do processo seja nula ao longo do dominio
do problema. CondicGes adicionais que assegurem a continuidade da funcdo e de sua
derivada também podem ser introduzidas na fronteira dos elementos (AMES, 1977). Uma
importante vantagem apresentada por este método € sua habilidade de lidar com
geometrias complexas, ja que técnicas para a geracdo de malhas sdo bem difundidas na
literatura. A principal desvantagem da aplicacdo desta metodologia € encontrada na
estrutura apresentada pelas matrizes que contém o sistema linearizado a ser resolvido, estas
matrizes ndo sdo bem estruturadas, desta forma, a solucdo eficiente deste sistema requer
rotinas numéricas especificas (FLETCHER, 1991). Para a solucdo de problemas ligados a
aplicacBes em aeroespacial essa técnica pode ser vista nos trabalhos (AZEVEDO, J. L. F.,
etall., 2004) e (AZEVEDO, J. L. F., et all 2000).

O método de volumes finitos é atualmente o método mais aplicado na resolucdo de
escoamentos de fluidos (CEBECI et al. 2005). Credita-se sua primeira aplicacdo a
McDonald, em 1971, para a simulacdo de um escoamento bidimensional de gas em
turbinas (BLAZEK, 2001). A aplicagdo do MVF consiste basicamente em subdividir o
dominio do problema em volumes de controle, quando entdo duas diferentes abordagens
podem ser utilizadas. A primeira é a utilizacdo do balanco da propriedade conservada em
cada um dos subdominios do problema e a segunda é a integracdo direta das equacdes

governantes do processo, em sua forma conservativa, no volume do subdominio
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(PATANKAR, 1980). As condicdes de contorno podem ser incorporadas a solucdo do
problema de diferentes formas, tais como: adequagdo da malha & condi¢do de contorno,
utilizacdo de volumes ficticios e utilizacdo de balangos para volumes inteiros no contorno
(PINTO e LAGE, 2001). No meio aeroespacial, exemplos da aplicacdo dessa técnica
podem ser vistos em (MEHTA, 2006) e (TOGASHI, F. et all., 2005)

A revisdo da literatura realizada mostra a aplicacdo de técnicas de CFD em escoamentos de
interesse aeroespacial: a capsulas espaciais de reentrada (FUJIMOTO, K. & FUIII, K.,
2005), (MEHTA, 2006) e (TERRY, J. & BARBER, T., 2007), a veiculos lancadores
verticais (BUONOMO, C. A. et all., 1998), (AZEVEDO, J. L. F., et all.,, 2004),
(AZEVEDO, J. L. F., et all., 2000) e (NETO, J. A. de O., et all, 2011) e a veiculos
lancadores lancados a partir do ar (JI, Y. M., et all., 2010).

No Brasil os principais esfor¢es para a obtencdo de metodologias numéricas e codigos
computacionais necessarios a simulacdo de escoamentos aerodindmicos sobre geometrias
aeroespaciais, vem sendo empreendido por 6rgaos ligados a Aeronautica. Como exemplo
destes trabalhos podemos citar: (AZEVEDO et all, 1997), (STRAUSS & AZEVEDO
1999), (BIGARELLA, 2007), (BIGARELLA & AZEVEDO, 2007) e (NETO et all, 2011).
Esses trabalhos aplicam diferentes técnicas para a modelagem da turbuléncia e geracdo de
malhas para o calculo do escoamento ao redor do dos foguetes brasileiros VLS (Veiculo
Lancador de Satélites) e SONDA I1I.

Como estudo inicial optou-se pelo desenvolvimento de um codigo para resolver o
problema por meio de diferencas finitas, pelo fato dessa técnica possuir uma maior
facilidade de implementacdo. Através desse estudo foi possivel melhorar a compreenséo
das equacdes que governam o sistema fisico, permitindo assim a melhor utilizacdo do
cédigo comercial ANSYS CFX 14.0, que utiliza 0 método dos volumes finitos como

estratégia de solucéo.
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3. METODOS NUMERICOS

Neste capitulo a metodologia numérica utilizada para resolver o problema proposto sera
discutida em detalhes. Duas abordagens foram propostas: método das diferencgas finitas
implementado em um codigo caseiro e a utilizagdo de um cddigo comercial que utiliza o

método dos volumes finitos.

3.1 CODIGO PROPRIO

A seguir sera discutida a metodologia empregada na confeccédo do cddigo préprio por meio
da técnica de diferencas finitas. As equacBes governantes foram integradas no espaco pela
utilizacdo do método de ROE para a solucdo do problema de Riemann, a fim de se capturar
as descontinuidades presentes no escoamento devido a presenca das ondas de chogue. Para

a integracdo no tempo foi utilizado o método de Euler explicito.

3.1.1 Equagdes governantes

As equacdes fundamentais da dindmica dos fluidos sdo baseadas nas seguintes leis de
conservacao universais: Conservacdo de Massa, Conservacdo de Momento e Conservacao

da Energia.

A equacdo que resulta da aplicacdo da lei de Conservacdo de Massa a um escoamento é
chamada de equacdo da continuidade. A lei de conservacdo de momento nao é nada mais
do que a Segunda Lei de Newton aplicada para um escoamento, resultando em uma
equacdo vetorial. A lei de Conservacdo de Energia é idéntica a Primeira Lei da
Termodindmica e resulta na equacdo conhecida como equacédo de energia em dindmica dos
fluidos. Além das equacBes desenvolvidas a partir das leis universais, é necessario
estabelecer relaces entre as propriedades do fluido a fim de se completar o sistema de

equacoes.

A lei de Conservacdo de Massa aplicada a um elemento infinitesimal de fluido que passa

por um volume de controle leva a equagéo da continuidade (Eq. 3.1):
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%JrVO(pV):O (3.1)

Onde p é a massa especifica e V € o vetor velocidade do fluido. O primeiro termo na
equacdo representa a taxa de aumento de massa especifica no interior do volume de
controle e 0 segundo termo representa a taxa de fluxo méassico que passa pela superficie do

volume de controle por unidade de volume.

O desenvolvmento da Segunda Lei de Newton aplicada a um elemento infinitesimal de
fluido que passa por um volume de controle fixo leva a seguinte equacdo de momento (Eq.
3.2):

%(pV)+V0pW:pf +VOH (3.2)

O primeiro termo nesta equacao representa a taxa de aumento de momento por unidade de
volume no interior do volume de controle. O segundo termo representa a taxa de perda de
momento por convecgdo, por unidade de volume pela superficie do volume de controle. As

forcas de campo representadas por f, atuam a distancia e agem sobre toda a massa do

fluido. A forca de campo mais comum é a forca da gravidade.

O segundo termo do lado direito da equacdo 3.2 representa as forcas de superficie por
unidade de volume. Essas forcas sdo aplicadas por tensdes externas ao elemento de fluido.

Essas tensdes podem ser normais ou de cisalhamento e sdo representadas pelos

componentes do tensor ] .

Para fluidos Newtonianos a equacdo 3.2 pode ser reescrita na forma da equacdo 3.3,

assumindo a conhecida forma da equacgéo de Navier-Stokes.

DV ) ou, °U;| 2 . au
S = pof —V e W 3.3
Py A VRS ﬂ[ X,-+5Xi} 35.,/1an (33)

]
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E uma pratica comum incluir as equacgdes da continuidade e de energia no sistema de

equacOes denominadas de equacOes de Navier-Stokes.

A primeira Lei da termodindmica aplicada a um elemento infinitesimal de fluido que passa
por um volume de controle fixo, resulta na seguinte formulacdo para a equagao da energia
(3.4):

é‘&E‘+V0(EtV)=éaQ—VOq+pf oV +Ve(TeV) (34)

Onde g, € a energia total por unidade de volume. O primeiro termo do lado esquerdo da
equacdo 2.4 representa a taxa de aumento de [ no interior do volume de controle,

enguanto que o segundo termo representa a taxa total de energia perdida por conveccdo
através da superficie do volume de controle. O primeiro termo do lado direito da equagédo
3.4 é a taxa de calor produzido por unidade de volume por agentes externos, enquanto o
segundo termo corresponde a taxa de calor perdido por conducgéo. O terceiro termo do lado
direito da equacdo 3.4 representa o trabalho feito sobre o volume de controle pelas forcas
de campo, enquanto o quarto termo representa o trabalho feito sobre o volume de controle

pelas forgas de contato.

Se somente a energia interna e a energia cinética sdo consideradas significantes, usando a
definicdo de entalpia e a equagdo da continuidade a equacdo 3.4 pode ser reescrita na

forma da equacéo 3.5:

Dh Dp &Q
—=— 4+ = _Ve(g+ 3.5
P ot bt a q+¢ (3.5)

onde ¢ ¢ normalmente chamada de fungdo de dissipagdo, e representa a taxa de energia

mecénica que é gasta no processo de deformacdo de um elemento fluido devido sua

viscosidade.

A fim de fechar o sistema de equagdes de dinamica dos fluidos, é necessario estabelecer

relages entre as varidveis termodinamicas (p,p,T,e,h) assim como relacionar as
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propriedades de transporte (,u,k) com as variaveis termodinamicas. Para a maioria dos

problemas em aerodindmica é possivel assumir a hipotese de um géas ideal. Um gas ideal
deve obedecer a equacdo de estado para gas ideal (3.6), onde R é a constante universal dos

gases perfeitos:

p=pRT (3.6)

Antes de se aplicar um determinado algoritmo numérico para a solucdo das equagdes
governantes da dinamica dos fluidos é conveniente a combinacgédo das equagdes mostradas
acima em uma compacta forma vetorial e transformadas para coordenadas curvilineas
generalizadas. As equagdes de Navier-Stokes em coordenadas curvilineas generalizadas e
em sua forma vetorial compacta pode ser vista abaixo Eq. (3.7):

o4 o oF aG_i(aEv oF, 8GV] 37

+ —+—= + +
ot o on o Rel os on o

Onde q,E,F,G,E,, F,,G,, sdo vetores que s&o descritos nas equacoes de (3.8) até (3.14).

vt v

a=(p, pu, v, pw, €)' (3.8)

pU
pul +&,p
AU +&,p
AU +&,p

| (e+pU |

(3.9)

L.‘H

oV
puv +1,p
F=—| ovVW+n,p
AW +17,p

| (e+pV |

(3.10)
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Onde:

oW
PUW + £, p

G:j AW +Zp

AW+, p

(e+pwW

0

é:xz-xx + é:yz-xy + é:zz-xz

- fxryx +§yTyy + ézTyZ

ngzx + éyrzy + ézrzz

0

T + nyTxy +17,7x

- nxryx +77yTyy +772Tyz

%% i + 77ysz + .7,

| EB HEB, HEP, |

| 1B+, By +1.5; |

0

gxrm + gyfw + gzrxz

- é/xz-yx +é’yryy +é’zTyz

gxrzx + gyrzy + é/z‘[zz

_é/xﬂx +§yﬂy +§zﬂz B

U=Zgu+iVv+SEw

V =nu+nyV+nw

W =§Xu+4’yv+§zw

(3.12)

(3.12)

(3.13)

(3.14)

(3.15)

(3.16)

(3.17)

Ty :,u(4(§xu§ +1,U, +§Xu§)—2((§yv§ +n\V, +E NV, +EW, +1,W, +CZW§))/3(3.18)

T, =,u(4(§yv§ +1,V, +§yv§)—2(§xu§ +n,U, + U +EW, +17,W, + W, ))/3(3.19)
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7, = i, +,w, +&w, )-2(Eu, + U, F U +EN v, V. ))/3(3.20)

Ty :ﬂ[(éyué +77yuf7 + Cyué)_" (é:xvaf + 77><V77 + ng{ )J (3'21)
sz ::ul(é:zu.f + 77zu77 + é/zug)—f_ ((;:XW.»: + ann + é’xwg )J (322)
Ty = ,u|_(§ZV§ + 772\/77 + gzv{)_" (gywé + 77qu + é/ng“ )J (3'23)

B, =ur,, +VT,, +WT,, +

Mo ) oa’ oa’ oa’
gl s s e B, %) 2

B, =ur, +vr, +Wwr, +

“, oa’ oa’ /a’
I S BV — 2.25

(r=1\Pr, Pr, & an

B, =Uut, +Vr, +W7, +

M, M oa’ oa’ oa’
R S BV 4 2.26
( + j (sz +7 t+6, ﬂéy] ( )

(r=D\Pr, Pr &

Onde u,v,Wrepresentam as componentes do vetor velocidade nas direces X,Y,Z
respectivamente. A massa especifica é representada por p . A varidvel P refere-se a pressdo e e

representa a energia total do gas por unidade de volume. a é a velocidade do som no meio, y é
a razdo dos calores especificos, ux, e , correspondem aos coeficientes de viscosidade
dindmica molecular e turbulenta respectivamente e u=u +u4 € 0 coeficiente de

viscosidade dinamica efetivo. Re e M sdo 0s grupos adimensionais de Reynolds e Mach

respectivamente, Pr,=0.72 e Pr,=0.9 sd0 0s numeros de Prandtl para os regimes de
escoamento laminar e turbulento respectivamente, & ,7,,¢,,...,¢,, S0 0s coeficientes

métricos da matriz Jacobiana de transformacéo J .

A matriz Jacobiana de transformacdo é determinada pelas derivadas das coordenadas

curvilineas generalizada nas dire¢Bes das coordenadas cartesianas Eq. 3.27:
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gx gy gz
i LI (3.27)
gx é/y é/z

(&
Il
D
—
U
~

Onde os coeficientes métricos podem ser escritos em fungdo das derivadas das
coordenadas cartesianas nas direcdes das coordenadas curvilineas generalizadas Eq. 3.28
até Eq. 3.36:

& =3y,2, -y.7,) (3.28)
&y =-3(X,z, —x.2,) (3.29)
&, =X, Y, —XY,) (3.30)
e ==3(y:2, —y.2;) (3.31)
n, =J(X.2, —X.2;) (3.32)
1, ==3(X:Y, =X, Y,) (3:33)
& =3y:2,-Y,2;) (3.34)
¢y =-d(x.2, —x,2.) (3.35)
¢, =3y, —X,Y.) (3.36)

Por fim o sistema é complementado por uma equagéo de estado para gases perfeitos:
p:(;/—l)(e—g(u2 +v? +w2)j (3.37)
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O coeficiente de viscosidade dindmica molecular pode ser determinado por uma lei de

poténcia dependente da temperatura:

He _ (lj | (3.38)

Para o calculo do coeficiente de viscosidade turbulenta foi utilizado o modelo diferencial
modificado de um parametro Spalart-Allmaras (Spalart & Allmaras, 1992) disponivel no

apéndice E.

3.1.2 Solucéo para o problema de Riemann

O problema de Riemann surge na resolucdo da equacdo compressivel de Navier-Stokes
guando estamos trabalhando em regime supersénico, por causa das descontinuidades das

propriedades termodindmicas, ondas de choque, caracteristicas desse tipo de escoamento.

A solucdo para o problema de Riemann implementada neste trabalho fornece uma
estimativa direta dos fluxos de interface pela aplicacdo do algoritmo proposto por Roe
(ROE, 1981). A solucdo aproximada proposta por Roe é muito menos cara em termos de

esforco computacional do que a solugédo exata.

A base para a metodologia proposta por Roe é primeiramente substituir o problema de
Riemann exato Eq. (3.39) pela solucdo exata do problema de Riemann linearizado Eq.

(3.40) com as condigdes de contorno definidas pela Equagéo 3.41.

u, oFl)_, (3.39)
ot OX
L (3.40)
ot " OX

_JU X <X (3.41)
u (x ’t")_{uﬁx > X
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No novo problema linearizado, A - (y,.y) € @ Matriz de Roe. Essa matriz deve ser
consistente com a matriz Jacobiana de fluxo, A(u)=éF(u)/éu, de modo que A, (Uu)= A (@)

Essa matriz também deve satisfazer quatro propriedades especiais (ROE, 1981):

e Deve construir um mapeamento linear do espaco vetorial u no espaco vetorial F ;
e Deve ser hiperbdlica (possuir autovalores reais);
e Deve possuir um conjunto completo de autovetores linearmente independentes;

e Deve satisfazer a propriedade do valor médio FU)-F L)-=A Esta

(UI 7Ur).
condicdo assegura que uma Unica descontinuidade esta localizada na interface,
entdo a solugdo do problema linearizado é a solucao exata do problema de Riemann

nao linear.

Para o problema de Roe, existe uma interpretacdo que a matriz de Roe pode ser expressa

como na Equagéo 3.42:

A bou)e R ueu) (3.42)

A.lu-u)=R WU,-u,)e

Onde g (,,.y) € Uma matriz que contém os autovetores da matriz de Roe como suas

colunas e T,

) € uma matriz diagonal que contém os autovalores da matriz de Roe.
Deste modo o fluxo das propriedades de transporte na interface pode ser expresso pelo
incremento ao longo de cada onda quer a partir dos estados da direita ou a partir dos

estados da esquerda. O vetor linearizado do fluxo de Roe torna-se portanto (Eq. 3.43):

(u,-u) (343)

Oee U u)=3(F W)+ F W)-3/A,

Como resultado da transformacdo da matriz de Roe no produto das suas matrizes de

autovalores e autovetores, o fluxo de Roe adota a seguinte expressao final Eq. (3.44):
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Oue U u)=3(F W)+ F (ur))—%(R ARu-u) (3.44)

O primeiro termo do fluxo de Roe representa o fluxo centrado (a média dos fluxos entre os
estados do lado direito e do lado esquerdo) e o segundo termo representa as corre¢ées no
fluxo devido a mudanca nas propriedades ao longo das ondas.

O algoritmo de Roe explicito aplicado a equacdo de Navier-Stokes completa pode ser visto
abaixo (Eq. 3.45)

2|8

+R=0 (3.45)

Onde R é o vetor residual do sistema de equacOes de Navier-Stokes, que
matematicamente pode ser definido pela Equagéo 3.46:

IQ IAEi+1/2 _Ei—1/2 I:j+1/2 _Fj—l/2 Gk+1/2 _kal/z _i(AEv +A|Ev +Aij (3.46)

= + +
AE An AL Rel A Ap

O algoritmo numérico escrito em sua forma explicita assume entdo a seguinte forma
(Eq.3.47):

AG" _ o (3.47)

Onde AG" =§"" —q§" é um método de Euler de 12 ordem e né o incremento de tempo.
Para se calcular os termos convectivos nas faces do método de Roe na iminéncia do indice

{i+1/2, j, k}temos (Egs. 3.48, 3.49, 3.50):

£ e = L[E@D) +E@) A @ -a)] (3.48)
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3 %{—“gf‘f} [e<qR>+ £(a,)-|A] L (@ —qJ} (3.49)
|Al = max[A] (3.50)

Onde g, e g, sdo os parametros do escoamento nas bordas esquerda e direita. Este

método possui primeira ordem de precisdo. A fim de se aumentar a ordem da interpolacéo,

precisamos usar (Egs. 3.51 e 3.52):

q. =0q; +¥Y(Ad;_y,,A;,5/,) (3.51)

Og =0, — V(A 15, AGi,500) (3.52)

Onde v é uma funcdo de diferencas aplicada aos parametros na vizinhanca do ponto
AQ; 4, =0, —0Q;,. Limitando-se aos esquemas de discretizacdo ndo oscilatérios SLIP

(symmetric limited positive) e CUSP (convective upwind and split pressure) de segunda
ordem, propostos por Jameson (JAMESON, 1995) temos (Eq. 3.53):

w(a+b)=3+D) 1—( a-b J (3.53)

4 la| +[b|+ &

A matriz ‘A‘:T-diag|ﬂ1|-T‘1 é calculada a partir de valores de q, e q, usando a média
sobre Roe (ROE, 1981). As correspondentes formulas para a matriz W , para a matriz dos

autovetores a esquerda T, para a matriz dos autovetores a direita T e para os valores dos

autovalores 4, em coordenadas curvilineas generalizadas podem ser encontradas em

Pryhodko et. all (PRYHODKO et all, 2008). Os coeficientes métricos foram calculados nas
faces pela relacdo (Eq. 3.54):

S RGN 350
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O que em conjunto com as aproximacOes para as derivadas por diferencas finitas
asseguram a auséncia de distarbios artificiais na regido ndo perturbada do escoamento. A
determinacéo dos valores das propriedades medias entre o lado direito e o lado esquerdo €
feito pelo uso das Equacgdes 3.55, 3.56, 3.57, 3.58, 3.59 e 3.60.

5: PLPR (3.59)

~ U P +UgyPg

u= (3.56)
VPL T+ Pr

\" +V

7oL PL T Ve PR (3.57)
VPL T PR

~  Wi\pL Wy PR

W= (3.58)
VPL T Pr

~ hyp +heypr

h = (3.59)
VAL T PR

a2 = (-1 - @ +v2+w)/2) (3.60)

2 2 2 w2
Aqui h= a 1+u VAW é a entalpia.
7/_

Os termos viscosos AEV IAE, AIA:V IAn e Aév / A que aparecem na Equagdo 3.46 foram

aproximadas por diferencas finitas com precisao de segunda ordem por trés pontos padrao.

3.1.3 Implementagcdo em FORTRAN
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As equacOes descritas na sessdo anterior foram implementadas em FORTRAN 77. As
fungdes foram escritas em um editor de texto, e salvas com a extensdao “.FOR”. Para a
edicdo dos arquivos das funcbes foi utilizado o Far  Manager

(http://www.farmanager.com/), o qual é um programa para gerenciamento de pastas e

arquivos para os sistemas operacionais Windows, por permitir a extenséo .FOR.

Para portar o programa de uma maquina para outra se deve primeiramente copiar a pasta
FORT_DEV (disponivel em CD anexo), com as bibliotecas para a compilacdo do
programa, preferencialmente para a raiz do disco rigido do computador. Depois na pasta
onde os arquivos das funcbes do programa estdo alocados deve-se criar também um

arquivo do tipo NOME.BAT, conforme o arquivo mostrado na Figura 3.3:

Figura 3-1: Modelo de arquivo para a compilagdo do programa em FORTRAN

Nas linhas 4, 5, 6 e 7 do arquivo mostrado na Figura 3.3 o usuario deve fornecer ap6s o

sinal de = o0 endereco de onde a pasta FORT_DEV esta localizada no computador.

Apos a realizacdo dos passos acima, para se compilar o codigo basta abrir o programa Far
Manager, depois dentro do Far Manager, abrir a pasta onde os arquivos do codigo (para
este exemplo 0 nome do arquivo a ser compilado é CODIGO.FOR) estdo reunidos e por

fim digitar no prompt de comando do Far Manager o seguinte comando: NOME CODIGO.

o1


http://www.farmanager.com/

A versdo final do cddigo possui 15 fungbes. O fluxo de dados flui entre as fungdes

conforme a representacao esquematica da Figura 3.4.

SS ROK

| §

CINITT H4 GRIDS | | STEPT #4 EXPLI |
2 l? 19
CELLT VISCT | | POTG |
O
ROKK

13
| DSHOW |

14

Figura 3-2:Representacao esquematica do fluxo de dados entre as fun¢des do programa

A funcdo SS_ROK é a funcdo principal que chama todas as outras. Na funcdo SS_ROK
podemos alterar o nimero de Mach e de Reynolds para o escoamento assim como o angulo
de ataque do foguete. Pode-se configurar também os parametros para a discretizacao
espacial, obtendo-se uma malha com mais ou menos pontos. Por fim pode-se configurar
também os parametros do método numérico como o tamanho de um incremento de tempo e

0 nimero maximo de incrementos de tempo.
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A funcdo INITT é a funcéo responsavel por inicializar o dominio computacional atribuindo
valores iniciais de: massa especifica, velocidade nas trés direcbes das coordenadas

curvilineas e pressdo para cada um dos pontos do dominio computacional.

A funcdo CELLT é responséavel pela discretizacdo do dominio computacional. Apoés
receber as informacdes de onde comega e termina o foguete nas trés diregcdes cartesianas a
funcdo CELLT delimita onde comeca e termina o dominio computacional também em

coordenadas cartesianas e distribui pontos por todo esses dominio.

A funcdo ROKK fornece para a funcdo CELLT a geometria do foguete. Na fungdo ROKK
podemos: alterar o comprimento de alguma sessdo, o didmetro e os angulos das sessdes

conicas do foguete.

A funcdo GRID3 calcula entdo os coeficientes metricos da matriz de transformacédo
jacobiana de modo a permitir a transformacdo das coordenadas dos noés do dominio

computacional de cartesianas para curvilineas generalizadas.

A funcdo TIMERP ¢ responsavel por detectar e anotar o instante em que cada iteracao é
realizada retornando ao final da simulacéo o instante de inicio e de termino, assim como o

tempo total do processo como um todo.

A funcdo STEPT realiza a integracdo numérica das equacdes de Navier-Stokes no tempo,
utilizando o método de Euler explicito, chamando a cada iteracdo as fungdes VISCT e
EXPLICIT. A funcdo VISCT calcula o valor: da viscosidade molecular e da viscosidade

turbulenta locais.

A funcdo EXPLICIT realiza a integracdo numérica das equacfes de Navier-Stokes no
espaco chamando a cada iteracdo a funcdo POTG. A funcdo POTG utiliza a metodologia
proposta por Roe (ROE, 1981), para se contornar as dificuldades numéricas que surgem da
presenca de descontinuidades em algumas regides do dominio computacional, para

propagar a informacgédo de um no6 do espaco computacional para outro.
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A funcdo BOND determina as condigdes de contorno em cada uma das 6 superficies do

dominio computacional.

As funcbes RSLTT, DSHOWN3 e PECHAT sdo responsaveis por exportar as propriedades
fisicas calculadas, para determinadas regides do dominio computacional de interesse
definidas previamente gerando arquivos de saida “.dat” que podem ser interpretados pelo
software “SHOWN 2000”

A funcdo CFDVIS é responsavel por exportar as propriedades fisicas calculadas para todos
0s nos do dominio computacional em um arquivo “.res” e em um arquivo “.plt” que pode

ser interpretado pelo software “Tecplot 360 2008”.

32 CODIGO COMERCIAL

A seguir sera discutida a metodologia empregada na implementacdo do problema em um

codigo comercial, 0 ANSYS CFX 14.0, que utiliza a técnica de volumes finitos.

3.2.1 Equagdes governantes

As equagOes governantes utilizadas pelo ANSYS CFX 14.0 sdo as mesmas equagoes
utilizadas pelo codigo préprio, citadas na se¢do 3.1.1: conservacdo de massa (Eq. 3.1),
conservacao de momento (Eq.3.3), conservacao de energia (Eq. 3.4) e a lei dos gases ideais
(Eq. 3.6).

O dominio computacional foi discretizado em volumes de controle finitos por meio de uma
malha. As equacfes governantes foram entdo integradas sobre a superficie de cada volume
de controle, de modo que as quantidades relevantes (massa, momento, energia e etc.)

fossem conservadas.

Cada nd é cercado por um determinado nimero de superficies que definem um volume de
controle. Um novo né é definido no centro geométrico de cada uma dessas superficies
(elementos), todas as variaveis de solugdo assim como as propriedades do fluido sdo

armazenadas nesse no.
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O modelo de turbuléncia utilizado foi 0 k-¢ pelo fato de 0 CFX ndo possuir programado em
sua biblioteca o Spalart Allmaras. Mesmo o modelo de turbuléncia k-&¢ ndo sendo tao
indicado para o estudo de escoamentos aerodindmicos quando o Spalart Allmaras ainda
assim é comumente utilizado com sucesso por Varios usuarios de CFX para a solucdo de

problemas envolvendo diferentes tipos de escoamento.

3.2.2 Implementagéo no ANSYS CFX

O mesmo problema também foi resolvido com o auxilio do software comercial ANSYS
CFX 14.0, de modo a permitir uma comparacdo com os resultados obtidos com o cddigo
desenvolvido em FORTRAN.

Para a construcdo das malhas utilizadas nas simulac6es, foi utilizado o software ANSYS
ICEN CFD 14.0. Este software possui avangados leitores de geometria/CAD e ferramentas
de reparacdo capazes de produzir malhas de volume ou de superficie de alta qualidade com
pouco esforco respeitando uma variedade de tolerdncias geomeétricas, além de possuir
diagnosticos de qualidade de malha avangados. (ANSYS, 2012)

A estratégia para a construcdo das malhas consistiu em dividir o volume de controle em
diferentes blocos e posteriormente definir para cada uma das arestas dos blocos formados
um determinado numero de nés. A fim de se obter uma malha estruturada, arestas paralelas

foram divididas de modo que cada uma tivesse 0 mesmo ndmero de nos.

Depois de terminado o processo de criacdo da malha no ICEM é importante a separacdo
das superficies do dominio computacional em diferentes partes de modo a permitir a
posterior imposicdo de condi¢bes de contorno sobre as mesmas. A malha é entdo criada a
partir dos blocos e exportada em formato “.cfx5”.

Para a definicdo das condicdes iniciais e de contorno, solugédo das equagdes dominantes e

analise dos resultados, foi utilizado o software ANSYS CFX 14.0. Este software & um

programa de dinamica dos fluidos de propdsitos gerais de alto desempenho que vem sendo

aplicado para resolver problemas de escoamentos fluidos por mais de 20 anos. (ANSYS,
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2012). O ANSYS CFX 14.0 é constituido por trés diferentes softwares independentes: o
CFX-pré 14.0, o CFX-Solver Manager 14.0 e 0 CFD-Post 14.0.

O CFX-pré 14.0 é o ambiente onde todas as informacgdes sobre as simulacdes sao
definidas. O primeiro passo é a importacdo da malha computacional. Depois com a malha
ja importada deve-se definir: o tipo de simulagdo (transiente ou estacionaria, compressivel
ou incompressivel), o fluido a ser utilizado, as condic@es iniciais e de contorno para cada
uma das superficies definidas como parte anteriormente no ICEN e por fim os parametros a

serem usados pelo método numérico utilizado para a solugdo do problema.

O CFX-Solver Manager 14.0 ¢é responsavel por executar o método numérico escolhido
para a solucdo do problema. Ele também permite que o operador monitore a convergéncia
da solucdo em tempo real, interacdo a interacdo, por meio de recursos gréficos. Este
programa também permite ao operador escolher quantos nucleos de processamentos do
computador serdo destinados para o calculo da solucdo do problema. Esta op¢do permite
aumentar a velocidade de calculo da solucdo ou reduzi-la de modo a permitir a execucao

de tarefas paralelas enquanto a solucéo é calculada.

O CFD-Post 14.0 possui ferramentas que permitem visualizar a solu¢do obtida. Nele é
possivel: o calculo dos esforcos aerodinamicos que atuam sobre um determinado corpo, o
mapeamento por meio de curvas de nivel de propriedades escalares e vetoriais e a

visualizagdo das linhas de corrente, dentre outros recursos.
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4. VALIDACAO E VERIFICACAO

Este capitulo demonstra a eficicia da das metodologias de simulagdo apresentadas no
capitulo anterior por meio da resolucdo de problemas conhecidos e ja estudados ha algum

tempo e que possuem resultados experimentais e numéricos disponiveis na literatura.

41 CASO 1: ESCOAMENTO OSCILANTE AO REDOR DE UM CILINDRO

O escoamento ao redor de geometrias complexas pode ser simplificado para uma primeira
analise por escoamentos ao redor de geometrias mais simples como cilindros, esferas e
cones. O estudo do escoamento ao redor do cilindro é de grande importancia para o
entendimento do escoamento ao redor de geometrias mais complexas que sao de interesse

do meio aeroespacial.

Por esse motivo e também por existirem varios estudos numéricos e experimentais
disponiveis na literatura, que ja estudaram esse assunto, o escoamento oscilante ao redor de
uma aproximacao de cilindro infinito foi utilizado para a verificacdo e para a validacdo do
codigo comercial utilizado. Também foram realizados alguns estudos do escoamento ao
redor de cilindros finitos a fim de se possibilitar uma comparagdo com os resultados

obtidos para o caso da aproximacao de cilindro infinito.

Cilindros de diferentes razbes de aspecto foram testados para diferentes nameros de
Reynolds. No total, seis simulagdes foram feitas. Primeiramente uma aproximagéo de
cilindro infinito foi simulada para os nimeros de Reynolds de 200, 300, 400. Depois para o
namero de Reynolds fixo de 200 trés simulacdes foram feitas para as razdes de aspecto
(largura/diametro) de 1, 2 e 4. Essas simulacdes foram realizadas somente no ANSYS CFX

14.0, com o fim de demonstrar a robustez do pacote comercial escolhido.

Para a simulacdo da aproximagdo de cilindro infinito foi utilizado um dominio
computacional com 20 diametros do cilindro a montante e 40 diametros do cilindro a
jusante. O comprimento do cilindro foi posto igual ao comprimento do dominio
computacional com o valor igual a 10 diametros do cilindro. Na direcéo restante o dominio

computacional possuia 40 diametros do cilindro de comprimento.
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Para o caso do cilindro finito, uma representacdo esquematica da geometria do dominio
computacional pode ser vista na figura 4.1. Onde L representa o0 comprimento do cilindro,

D representa o diametro do cilindro e X, Y, e Z sdo as coordenadas cartesianas.

10D |
X

D
200 ¥ 40D

20D y

L.
b)

Figura 4-1: Geometria do dominio computacional, vistas (a) superior e (b) frontal.

A

Todas as simulagdes foram realizadas em regime transiente com uma duracdo de 100
unidades de tempo caracteristico. Uma unidade de tempo de tempo caracteristico t pode
ser definida como a velocidade do escoamento no infinito dividido pelo diametro do

cilindro. Matematicamente temos Eq. 4.1:

t="2, 4.1)

A malha utilizada para discretizar o dominio computacional foi do tipo estruturada e pode
ser vista na figura 4.2. Na direcao circunferencial do cilindro foram colocados 80 nés. Na
direcdo longitudinal foram colocados 100 no6s. Na direcdo radial foram colocados 120 nés

a jusante e 40 nds nos outros sentidos da direcdo radial.

58



Figura 4-2: Vista da malha (a) isométrica e (b) em detalhe préximo a superficie do cilindro

A fim de se garantir uma boa discretizacdo do dominio computacional todas as malhas
foram construidas de modo que o comprimento Ah dos elementos na direcdo radial sobre a

superficie do cilindro satisfaca a equacéo 4.2.

Ah<= 03 4.2)

JRe

Onde Re é o nimero de Reynolds. Os valores de niamero de Reynolds de 200, 300 e 400
nos levam aos valores de Ah de 0.021m, 0.017m e 0.015m respectivamente. Todas as
malhas foram construidas com um valor de Ah de 0.01m. Por se tratar de um problema de
escoamento incompressivel e laminar essa formulacdo garante uma boa discretizacdo do

interior da camada limite.

Na superficie a montante do dominio de controle, foi posta uma condicdo de contorno de
entrada, o qual significa que por aquela superficie o fluido somente pode entrar no volume
de controle. Foi definido também um valor de velocidade V de entrada do fluido no
dominio computacional de modo que o valor pretendido de nimero de Reynolds para
aquele escoamento fosse obtido (V(Re)). Para a superficie a jusante foi posta uma condi¢do
de contorno de abertura, o que significa que o fluido foi deixado livre para entrar ou sair

por aquela regido.
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Nas outras quatro superficies externas do dominio computacional foram definas como
paredes impermedveis, o que significa que o fluido ndo pode entrar ou sair por aquela
regido. Foi também estabelecida nessas superficies uma condicao de livre deslizamento de

modo que o atrito entre o escoamento e a parede fosse igual a zero.

A superficie do cilindro foi definida como uma parede impermeavel e com a condicéo de

ndo deslizamento do fluido sobre a superficie do mesmo.

O dominio computacional foi inicializado com a velocidade nas direces das trés
coordenadas cartesianas iguais a zero e valor de pressdo relativa entre o interior e o

exterior do dominio computacional igual a zero.

Os resultados obtidos podem ser vistos nas figuras e graficos abaixo. As figuras 4.3 e 4.4
mostram as caracteristicas fisicas do escoamento ao redor dos quatro diferentes cilindros
testados para Re=200. Na figura 4.3 é possivel observar a presenca de uma esteira de VVon
Karman, a qual é caracteristica da aproximacao de cilindro infinito para pequenos nimeros
de Reynolds. Na figura 4.4 pode-se observar a presencga vortices de pontas, 0s quais sdo

caracteristicos de escoamentos ao redor de corpos finitos.

!
Figura 4-3: Velocidade invariante fator Q Re=200 cilindro infinito



a) razao de aspecto=4

b) razdo de aspecto=2

c) razdo de aspecto=1

Figura 4-4:Velocidade invariante fator Q Re=200 cilindros finitos
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A velocidade invariante fator Q € um método para a deteccdo de vortices no dominio
computacional. Ele consiste em rastrear o dominio computacional procurando por regides
onde o segundo invariante do tensor de gradiente de velocidade seja igual a um
determinado valor constante. O ANSYS CFD-Post 14.0 possui uma ferramenta interna

para o calculo e visualizagdo dessa variavel.

Na figura 4.5, pode-se ver os campos de pressdo e de velocidade nas trés direcbes das
coordenadas cartesianas. Pela analise dos campos de velocidade é possivel verificar com

clareza a natureza oscilante do escoamento.

a) pressao
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b) velocidade u

c) velocidade v
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d) velocidade w

Figura 4-5: Curvas de nivel dos campos de pressao (a) e componentes de velocidade
u(b),v(c),w(d) (Re=200, cilindro infinito)

Nos gréaficos abaixo (Figura 4.6) podem ser vistos os coeficientes aerodindmicos na
direcdo Y (coeficiente de sustentacdo) para a aproximagdo de cilindro infinito para os
numeros de Reynolds de 200, 300 e 400, respectivamente.
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Figura 4-6:Coeficiente de sustentacdo Cy, Re=200(a), Re=300(b), Re=400(c)

A figura 4.7 mostra a relacdo entre o numero de Reynolds e o nimero de Strouhal para a

aproximacéo de cilindro infinito.
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Figura 4-7: Namero de Reynolds vs. Numero de Strouhal — cilindro infinito ( Re=200 )

O namero de Strouhal é um grupo adimensional utilizado para caracterizar um escoamento
de natureza oscilante. Pode ser calculado dividindo-se o produto da frequéncia de oscilagédo
pelo comprimento caracteristico, pela velocidade do escoamento ndo perturbado.

Matematicamente temos:

e (4.3)
SV

St
Pela analise dos dados mostrados acima € possivel observar que para um mesmo nimero
de Reynolds uma diminui¢do no comprimento do cilindro leva a uma reducao da amplitude

dos valores de coeficiente de sustentacao.

Para um mesmo comprimento de cilindro um aumento no ndmero de Reynolds, de acordo
com a figura 4.7, leva a uma reducdo do namero de Strouhal. Outro efeito que pode ser
observado (Fig. 4.6) é que um aumento no numero de Reynolds causa um aumento dos
valores de amplitude dos coeficientes de sustentacdo. O valor de nimero de Sthouhal
obtido para o regime de Re=200 difere menos de 3.5% dos valores obtidos nos trabalhos
experimentais (GASTER, 1971) e (ROSHKO, 1954).

Para o regime Re=200 o valor obtido para a amplitude maxima do coeficiente de
sustentacdo variou em: 14% do trabalho de Rogers and Kwak (ROGER. & KWAK, 1990)
e 19% do trabalho de Rosenfeld (ROSENFELD et all, 1988), os quais utilizavam um
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modelo bidimensional e 2% do trabalho de Kynuuos (KYIMHOB I1.1. 1999) e 11% do
trabalho de Lecointe and Piquet (LECOINTE & PIQUET, 1984), os quais utilizavam um

modelo tridimensional.

A comparacédo dos resultados obtidos com os dados numéricos e experimentais disponiveis
na literatura mostrou uma boa concordéncia, demostrando uma boa confiabilidade da

metodologia de simulacao utilizada.

42  CASO 2: ESCOAMENTO SUPERSONICO AO REDOR DE UM CONE

O problema do escoamento supersonico ao redor do cone foi escolhido, por se tratar de um
problema que possui caracteristicas proximas (Mach e Reynolds) as do problema fisico
real do foguete que pretende estudar. Tanto a abordagem caseira como a abordagem
comercial foram utilizadas para a resolucdo deste problema a fim de se produzir resultados
que pudessem ser comparados com dados disponiveis na literatura, de modo a validar

ambas as metodologias utilizadas para o estudo do escoamento ao redor do foguete.

O cone objeto de estudo possui um angulo de cone de 10° e um angulo de ataque de 15° o

corpo esta imerso num escoamento supersénico com Mach=2,72 e Reynolds=100000.

4.2.1 Validacdo: Codigo em FORTRAN

Para a implementacdo do problema no codigo préprio foi necesséario a modificagdo de trés
funcdes: CELL, INIT e BOUND, responsaveis pela geracdo da malha computacional, pela
inicializacdo do dominio computacional e pela imposicdo das condi¢des de contorno,

respectivamente.

O dominio computacional consiste de uma regido conica que envolve completamente o
cone objeto de estudo. A regido da malha que toca o cone forma um cone com um angulo
de 10° e a regido oposta da malha forma um cone com um angulo de 41°. O interior do
dominio é discretizado por equacgdes que mapeiam a regido desenhando varios troncos de

cone concéntricos, linhas radiais e circunferéncias.
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A malha computacional gerada pela fungdo CELL, produziu uma malha estruturada com
176418 elementos e 199000 nds e pode ser vista na figura 4.8.

(@) (b)

Figura 4-8: Vista da malha (a) lateral e (b) frontal do cone

A funcdo INIT atribui valores iniciais de velocidade e de propriedades do fluido a cada
ponto do dominio computacional discretizado, de modo que o numero Mach pretendido
para 0 escoamento seja obtido. A fim de se obter o angulo de ataque necessario a
velocidade foi decomposta em uma componente paralela e outra perpendicular ao eixo do

cone.

Na superficie da malha em contato com o cone a fungdo BOND atribui zero para o valor
das trés componentes cartesianas da velocidade e na superficie oposta os valores para a
velocidade e para as propriedades do fluido sdo aqueles atribuidos pela funcdo INIT. Nas
superficies sobrepostas de modo a fazer com que o dominio computacional envolva o cone
a ser estudado foi imposta uma condicdo de simetria. Nas duas superficies restantes os
valores de velocidade e das propriedades do fluido s&o iguais aos valores definidos pela
fungéo INIT

Os resultados obtidos para os valores do campo de presséo e dos campos de velocidade

podem ser vistos nas figuras abaixo:
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Figura 4-9: Distribuicdo dos campos de velocidade (a) na dire¢do x e (b) na direcdo y, (c)
de presséo e (d) de nimero de Mach.

Na figura 4.9 (a) é possivel ver uma regido de recirculacdo de fluido proxima a superficie
superior do cone. Na figura 4.9 (b) é possivel observar o descolamento da camada limite
por volta de 130°. A figura 4.9 (c) mostra o gradiente de pressdo adverso responsavel pelo
descolamento da camada limite observado na figura 4.9 (b). Nas figuras 4.9 (c) e 4.9(d) é
possivel observar o formato da onda de choque.
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4.2.2 Validacdo: Cddigo comercial

Para a resolucdo do problema do cone no codigo comercial utilizou-se a mesma
metodologia descrita no capitulo anterior. A malha computacional obtida como software
ICEN CFD 14.0 pode ser vista na figura abaixo (Fig. 4.10). A malha resultante possuia
6016424 elementos e 5880000 nos.

(@) (b)

Figura 4-10: Vista da malha (a) lateral e (b) frontal do cone ICEN

As condicdes de contorno foram impostas ao modelo no software CFX-pré 14.0. A fim de
manter 0s pardmetros adimensionais do escoamento (Ma=2,72 e Re=100000) o fluido do
volume de controle foi definido como ar atmosférico a 25°C e a velocidade de entrada do
ar no volume de controle foi definida de modo a se obter o valor de nimero de Mach
desejado. Depois dominio computacional foi escalado de forma que o comprimento do
cone fosse 0 do valor necessario para se obter o nimero de Reynolds desejado.

A superficie do cone foi definida como adiabatica e impermeavel. A velocidade do fluido
em contato com a mesma foi definida como zero. A superficie a montante do escoamento
foi definida como entrada. De modo que o valor de angulo de ataque pretendido para o
escoamento fosse obtido, a velocidade de entrada do fluido no dominio computacional por
essa superficie foi decomposta em suas coordenadas cartesianas X (paralelo ao cone) e Y
(perpendicular ao cone). A superficie a jusante do cone foi definida como uma abertura
com pressdo relativa entre o interior e o exterior do dominio computacional de 0 Pa. As
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demais superficies do volume de controle foram definidas como adiabéticas, impermeéveis

e livres de atito com o escoamento.

Na figura 4.11 é possivel observar o grafico com os valores de coeficiente de pressdo ao
longo da superficie do cone obtidos pelas duas metodologias descritas acima e
experimentalmente no trabalho de YAHALOM, 1971. A comparacdo das trés curvas
mostra uma boa concordancia entre os resultados obtidos pelas duas simulacGes numéricas

e os resultados obtidos experimentalmente disponiveis na literatura.
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Figura 4-11: Distribuicdo do coeficiente de pressao ao redor do cone

Ambas as simulagdes numéricas confirmaram a tendéncia observada na curva de dados
experimentais. E possivel que a diferenca observada entre as duas curvas que representam
os resultados numéricos e a curvas dos resultados experimentais possa ser explicada pelos
diferentes modelos de turbuléncia utilizados em cada um dos casos: Spalart Allmaras para
o programa em FORTRAN e k-¢ para 0 CFX pelo fato dele ndo possuir programado em
sua biblioteca o Spalart Allmaras.

O modelo de turbuléncia k-¢ possui uma limitacdo do seu correto funcionamento em
regibes do dominio computacional que apresentam elevados valores de gradiente de

pressdo adverso (WILCOX, 1998). Mesmo com essa limitacdo o modelo implementado no
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software ANSYS CFX 14.0 conseguiu apresentar resultados satisfatérios para fins da
andlise proposta neste trabalho.
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5. ESCOAMENTO SUPERSONICO AO REDOR DE UM VEICULO
LANCADOR DO TIPO AIR-LAUNCH

Neste capitulo € apresentada toda a descrigdo do problema fisico que se pretende entender
e modelar nesse trabalho, assim como os resultados obtidos pela aplicagdo de ambas as

metodologias de solugédo propostas, além de uma breve anélise dos resultados obtidos.

5.1 PROBLMA FiSICO

As andlises propostas neste trabalho serdo realizadas para o complexo de langcamento
ucraniano ARC em sua configuracdo de dois estagios. As caracteristicas principais do
perfil de voo desse veiculo lancador para uma missédo tipica, apés a sua liberacdo pelo

avido de carreira, foram apresentadas na introducao.

Este trabalho se limitara a investigar o comportamento do veiculo lancador do instante em
que os motores do primeiro estadgio sdo acionados até o instante de seu desligamento.
Durante essa fase o foguete passa da altitude de 10 km para a altitude de 57,5 km apds 65 s
de voo, saindo de uma velocidade de 150 m/s (Mach=0,8) e chegando a uma velocidade de
2558 m/s (Mach=7).

Os célculos das propriedades aerodindmicas foram realizados para o envelope de voo com
0 nimero de Mach variando de 1,2 a 7 e com o angulo de ataque variando de 0° 25°.
Durante os primeiros instantes do voo, do momento em que o motor do primeiro estagio €
ligado até o instante em que o veiculo langador atinge Mach = 1,2 o0 escoamento encontra-
se sobre o regime transdnico. Neste regime o escoamento apresenta uma grande interacao
entre as ondas de choque e a camada limite (SANDHAM et. all, 2003), dificultando muito

a modelagem numeérica. A modelagem desse fenémeno foge ao escopo desse trabalho.

O intervalo de angulo de ataque foi escolhido depois da realizacdo estudos da literatura
(SARIGUL-KLIJN, 2001 e SARIGUL-KLIJN, 2005), que afirmam que o intervalo
operacional tipico para manobras de correcdo de atitude em veiculos lancadores do tipo
Air-Launch é de -4°a 22°.
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Para garantir a estabilidade do veiculo lancador logo ap6s a liberacdo do mesmo pela
aeronave lancadora, assim como para reduzir a magnitude da manobra necessaria para a
correcdo de atitude, o avido de carreira deve lancar o veiculo langador com o maior angulo
de inclinacdo possivel. O valor para a atitude do foguete no instante de seu lancamento,
utilizado nesse trabalho, sera 25° por ser o valor maximo referenciado na literatura
(SARIGUL-KLIIN, 2005) onde se obtém beneficios para o lancamento de um veiculo
desse tipo sem a necessidade da instalacdo de motores foguete para impulsionar o aviao de

carreira.

52 CODIO PROPRIO

Duas simulacdes foram realizadas: uma com o foguete a 15° de angulo de ataque e outra
com o foguete a 25° de angulo de ataque. Ambas para Mach=2. Cada simulacdo levou

aproximadamente 48 horas para ser computada.

O dominio computacional consiste de uma regido oval que envolve completamente o
foguete objeto de estudo. A malha (Fig. 5.2 e 5.3) utilizada para discretiza-lo possuia

200000 nés e pode ser vista nas figuras 4.12 e 4.13.

Para a construcdo da malha computacional, a geometria do foguete foi obtida pelo
agrupamento de uma porcéo de esfera, um tronco de cone, um cilindro, outro tronco de
cone, outro cilindro e por uma semiesfera. A geometria do veiculo lancador (Fig. 5.1) foi
parametrizada por dois didmetros, quatro comprimentos e por dois angulos. Os valores

utilizados podem ser vistos na tabela abaixo:

Figura 5-1: Geometria do veiculo langador
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Tabela 5-1: Pardmetros do veiculo langador

Parametro| Valor Unidade
R1 287,79 mm
01 20,00 degree
02 10,00 degree
L1 1213,95 mm
L2 2197,67 mm
L3 931,40 mm
L4 14651,16 mm
R2 900,00 mm

Onde R1 corresponde ao raio da esfera na ponta do foguete, 61 é o angulo do primeiro
cone com a horizontal, o angulo 62 é o angulo do segundo cone com a horizontal, L1
representa o comprimento do primeiro cone, L2 é o comprimento do primeiro cilindro, L3
é o comprimento do segundo cone, L4 representa o comprimento do segundo cilindro e R2

corresponde ao radio da semiesfera no final do foguete.

Figura 5-2: Vista geral da malha do foguete.
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Figura 5-3: Vista detalhada da malha do foguete.

Valores iniciais de velocidade e de propriedades do fluido foram determinados para cada
ponto do dominio computacional discretizado, de modo que o numero Mach pretendido
para 0 escoamento fosse obtido para as caracteristicas da atmosfera a 10 km de altura. A
fim de se obter o angulo de ataque necessario a velocidade foi decomposta em uma

componente paralela e outra perpendicular ao eixo do foguete.

Na superficie da malha em contato com o foguete foi atribuido zero para o valor das trés
componentes cartesianas da velocidade e na superficie oposta os valores para a velocidade
e para as propriedades do fluido foram aqueles atribuidos para o escoamento néo
pertubado. Nas duas superficies paralelas ao sentido longitudinal do veiculo langador, foi
imposta uma condicdo de simetria. Nas duas superficies restantes os valores de velocidade
e das propriedades do fluido s&o iguais aos valores definidos para o escoamento néo
perturbado.

As figuras de 8.1 até 8.20, disponiveis no anexo B mostram os resultados obtidos para o

foguete com 15° e 25° de angulo de ataque.
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As simulagOes permitiram a caracterizagéo parcial do escoamento estudado. Foram obtidos

0s campos de pressao, velocidade e viscosidade.

As figuras 8.2 e 8.12 mostram o surgimento de trés ondas de choque compativeis com as
duas geometrias conicas e com a mudanca de secgdo transversal no final do foguete. E
também possivel observar uma nitida influencia da regido de fluido em recirculagcdo no

formato das ondas de choque observadas.

As componentes, cinematica e turbulenta, da viscosidade podem ser vistas nas figuras 8.3 e
8.13 e 8.7 e 8.17 respectivamente. A variacdo das viscosidades cinematica e turbulenta
pode explicar a deformacédo no formato das ondas de choque observadas nas figuras 8.2 e
8.12.

As figuras 8.9 e 8.19 mostram as regides onde ocorre o descolamento da camada limite

para 0s escoamentos com o foguete a 15° e 25° respectivamente.

As caracteristicas oscilatorias evidenciadas pelas figuras 8.8 e 8.18 dos campos de
velocidade podem ser mais bem compreendidas pela representacdo em linhas de corrente
das figuras 8.1 e 8.11.

O codigo caseiro foi descartado como ferramenta de analise paramétrica do voo do
primeiro estagio do veiculo lancador por duas razbes. O tempo para a realizacdo da
simulacdo para cada conjunto de Mach e angulo de ataque foi de 48 h, inviabilizando a
realizacdo de uma quantidade maior de simulagdes. A auséncia de uma funcdo de pds-
processamento para fornecer os valores de coeficientes de arrasto e sustentacdo
inviabilizou: uma comparacdo quantitativa dos resultados com a outra metodologia de

calculo utilizada e a anélise da trajetoria 6tima para o veiculo lancador.
Contudo o codigo caseiro forneceu imagens dos campos de algumas propriedades do

escoamento que puderam ser comparadas qualitativamente com os resultados obtidos por

meio da outra metodologia numérica utilizada. O codigo caseiro também cumpriu sua
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funcdo de ferramenta para um estudo mais aprofundado sobre dindmica dos fluidos e

técnicas de solucdo numeérica.

53 CODIGO COMERCIAL

O modelo computacional do foguete foi testado para diferentes valores de &ngulo de ataque
(0°, 5°, 15° e 25°) e nimero de Mach (1,2, 2, 4,5 e 7), totalizando-se 16 simulagdes.

Para a simulacdo do foguete foi utilizado um dominio computacional com 5 didmetros do
foguete a montante e 10 didmetros de foguete a jusante do corpo, largura de 10 didmetros
do foguete, disposta simetricamente em relacdo ao corpo do foguete. Na direcao restante o
dominio computacional possuia 40 diametros do foguete, com o corpo do foguete
posicionado a 25% do comprimento total do dominio computacional, a partir da regido
inferior do mesmo, de modo a permitir a rotacdo do foguete para a simulacdo de varios

angulos de ataque.

A malha utilizada para discretizar o dominio computacional possuia um total de 3349254
elementos e 3256672 nds e pode ser vista nas figuras 5.4 e 5.5. Cada simulacdo durou

cerca de 2h30min.

NANSYS

Figura 5-4: Vista isométrica da malha do foguete.
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Figura 5-5: Detalhe da malha sobre a superficie do foguete.

As condicBes de contorno foram impostas ao modelo no software CFX-pré 14.0. A fim de
manter os parametros adimensionais do escoamento o fluido do volume de controle foi
definido como ar atmosférico e a velocidade de entrada do ar no volume de controle foi
definida de modo a se obter o valor de nimero de Mach desejado. Depois dominio
computacional foi escalado de forma que o comprimento do foguete fosse o do valor

necessario para se obter o niumero de Reynolds desejado.

A superficie do foguete foi definida como adiabatica e impermeavel. A velocidade do
fluido em contato com a mesma foi definida como zero. A superficie a montante do
escoamento foi definida como entrada. De modo que o valor de angulo de ataque
pretendido para o escoamento fosse obtido, o corpo do foguete foi girado no sentido anti-
horério em relagdo a sua extremidade posterior, para cada diferente simulacdo. A superficie
a jusante do foguete foi definida como uma abertura com presséo relativa entre o interior e
o exterior do dominio computacional de 0 Pa. As demais superficies do volume de controle
foram definidas como adiabaticas, impermeaveis e livres de atito com o escoamento.

Nas figuras de 8.21 até 8.40 do apéndice C pode-se ver algumas das caracteristicas do
campo de pressdo e do campo de velocidade para o escoamento em um regime de ndmero
de Mach=2, para os quatro valores distintos de angulos de ataque.
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As figuras 8.21, 8.22 e 8.23, que mostram o foguete com 0° de angulo de ataque,
evidenciam a presencga de trés ondas de choque no escoamento, duas causadas devido as
duas superficies conicas e a ultima por causa da reducdo da seccdo transversal no final do
foguete. As figuras 8.24 e 8.25 mostram que a camada limite permanece colada ao foguete

durante toda sua extensdo para o escoamento com 0° de &ngulo de ataque.

As figuras 8.26, 8.27 e 8.28 mostram ainda a presenca das quatro ondas de choque ainda
bem definidas para o escoamento com 5° de angulo de ataque. As figuras 8.28, 8.29 e 8.30
mostram que a camada limite permanece colada ao foguete ao longo de toda a sua

extensao.

Para os escoamentos com 15° e 25° de angulo de ataque as figuras 8.31 e 8.36 mostram o
surgimento de dois vortices ao final do foguete. Nas figuras 8.32 e 8.37 pode-se ver a
perturbacdo causada na geometria da terceira onda de choque pela presenca desses dois

grandes vortices.

As figuras 8.33 e 8.38 mostram o surgimento de um gradiente de presséo adverso ao longo
da extensdo do corpo do foguete responsavel pelo descolamento prematuro da camada
limite. As oscilagdes de velocidade vistas nas figuras 8.34, 8.35, 8.39 e 8.40 mostram a

vorticidade gerada no escoamento pelo descolamento da camada limite.

As figuras 5.6, 5.7 e 5.8 mostram uma comparagédo qualitativa entre os resultados obtidos
pelo cédigo comercial e pelo cédigo proprio. Pode ser observada uma boa correspondéncia
entre as curvas de numero Mach e dos perfis de velocidade obtidos para ambas as
metodologias de calculo utilizadas. O didametro do veiculo lancador em ambas as
simulacdes € igual, nas figuras 5.7 e 5.8 existe uma aparente diferenca entre o diametro do
corpo do foguete, por que as figuras 5.7 (a) e 5.8 (a) mostram uma regido maior do

dominio computacional.
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(@) (b)

Figura 5-6: Comparacdo entre cadigo comercial (a) e codigo proprio (b) Mach=2,
Alpha=25°,

(a) (b)

Figura 5-7: Comparacdo entre cddigo comercial (a) e codigo proprio (b) Velocidade y,
Alpha=25°, Mach=2.

(a) (b)

Figura 5-8: Comparacdo entre cddigo comercial (a) e codigo préprio (b) Velocidade z,
Alpha=25°, Mach=2.
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Nas figuras 5.6, 5.7 e 5.8 podemos ver os coeficientes aerodindmicos mais importantes

para o escoamento de Mach =1,2.

As curvas cl x alpha e polar de arrasto estdo coerentes mostrando tanto um aumento de
arrasto quanto um aumento de sustentacdo conforme o &ngulo de ataque do escoamento
aumenta. Os valores da relacdo cl/cd ficaram em 0,13, 0,48 e 0,54 para os angulos de

ataque de 5°, 15°, 25° respectivamente.
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Figura 5-9: Coeficiente de arrasto do foguete, Mach=1,2.
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Figura 5-10: Coeficiente de sustentacdo do foguete, Mach=1,2.
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Figura 5-11: Coeficiente de momento do foguete, Mach=1.2.

Nas figuras 5.9, 5.10 e 5.11 podemos ver os coeficientes aerodindmicos mais importantes

para 0 escoamento com nimero de Mach = 2.

Os valores absolutos para os coeficientes de arrasto, sustentacdo e de momento obtidos
para o regime de Mach = 1,2 mostraram-se menores do que os valores obtidos para o
regime de Mach = 2 conforme esperado. A relacéo cl/cd ficou em 0,26, 0,87 e 0,64 para 0s

angulos de ataque de 5°, 15° e 25° respectivamente.

Os coeficientes de momento mostrados na figura 5,11 e que serdo mostrados nas figuras

5,14, 8,43 e 8,46 foram calculados em relacéo a extremidade anterior do foguete.
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Figura 5-12: Coeficiente de arrasto do foguete, Mach=2.
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Figura 5-13: Coeficiente de sustentacdo do foguete, Mach=2.
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Figura 5-14: Coeficiente de momento do foguete, Mach=2.

Os gréaficos com as curvas dos coeficientes aerodindmicos para 0s escoamentos de nimero
de Mach igual a 4,5 e 7 encontram-se no apéndice D. As simula¢bes numéricas para 0s
angulos de ataque 15° e 25° para o escoamento com Mach = 7 ndo convergiram. Essa
divergéncia se deu pela presenca de regiGes no escoamento com valores de pressdo e de

densidade muito baixos.

Os valores dos coeficientes de arrasto mostrados nas figuras 5,9, 5,12, 8,41 e 8,44 podem

ser utilizados para se calcular a forca de arrasto com o auxilio da formula 5.1.

1

D=7 V?2S_.C, (5.1)

ref

Onde p € a massa especifica do fluido, V é a velocidade do escoamento nao perturbado e

S, € a area do seccdo transversal do foguete. Os valores dos coeficientes de sustentacéo

ref
mostrados nas figuras 5,10, 5,13, 8,42 e 8,45 podem ser utilizados para se calcular forga de

sustentacdo de maneira andloga ao calculo da forca de arrasto.

Os valores dos coeficientes de momento mostrados nas figuras 5,11, 5,14, 8,43 e 8,46
podem ser utilizados para se calcular o momento, induzido pelas forcas aerodindmicas,

com o auxilio da formula 5.2. Onde |, é o comprimento do foguete.
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M:% V2SI C (5.2)

ref "ref ~mz

A variacgdo da posicdo do centro de pressdo (Xcp), ponto onde séo aplicadas as resultantes
das forcas de sustentacdo e arrasto, em fun¢do do numero de Mach e do &ngulo de ataque
do escoamento pode ser vista na figura 5.15. Pode-se observar que de modo geral quanto
maior € 0 numero de Mach e quanto maior € 0 angulo de ataque do escoamento, mais

distante da ponta do foguete estara o centro de presséo.
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Figura 5-15: Posicdo do centro de presséo.

A posicdo do centro de pressdo foi calculada dividindo-se o valor do torque informado pelo
software pela forca de sustentacao, calculada a partir das componentes vertical e horizontal
da forca aplicada pelo fluido sobre a superficie do veiculo langador.

A forma como a pressao varia ao longo do comprimento do foguete para os escoamentos
com numero de Mach=2 pode ser vista nas figuras 5.16, 5.17, 5.18 e 5.19. A figura 5.16
mostra as curvas de pressdo sobre o intradorso e sobre o extradorso foguete praticamente
sobrepostas, de modo que nédo existe forca de sustentacdo para Alpha =0. A figura 5.17
mostra uma diferenca entre as duas curvas somente na parte anterior do foguete, mostrando

que a forca de sustentagédo atuante esta concentrada nessa regiao.
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Figura 5-16: Polar do coeficiente de presséo sobre a superficie do foguete, Alpha=0°.
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Figura 5-17: Polar do coeficiente de pressdo sobre a superficie do foguete, Alpha=5°.
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Figura 5-18: Polar do coeficiente de pressdo sobre a superficie do foguete, Alpha=15°.
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Figura 5-19: Polar do coeficiente de pressdo sobre a superficie do foguete, Alpha=25°.

As figuras 5.18 e 5.19 mostram um claro distanciamento entre as curvas de pressao no
intradorso e no extradorso do foguete, mostrando que a sustentagdo atua de modo mais ou

menos uniforme ao longo de todo o comprimento do foguete.
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54 DETERMINACAO DE TRAJETORIA OTIMA

Utilizou-se um cddigo de otimizacdo para a determinacdo da trajetdria 6tima para o voo do
primeiro estagio do veiculo langador em estudo. A metodologia de otimizacdo utilizada foi
semelhante a, em trabalhos anteriores (VILANOVA & DA CAS, 2011). Um software
comercial, 0 modeFRONTIER, foi utilizado para implementagédo de uma metodologia de
otimizacdo baseada em algoritmos genéticos.

O objetivo da otimizacdo de trajetoria foi minimizar a perda total do voo do primeiro
estdgio do veiculo lancador. A perda total é calculada como a soma das perdas
gravitacionais (Eq. 2.1) com as perdas aerodinamicas (Eq. 2.2).

O tempo entre a ignicdo do primeiro estagio e seu desligamento foi dividido em 5
intervalos iguais. A atitude de langamento do primeiro estagio foi definida como igual a
25° e a atitude de lancamento do segundo estagio com igual a 15°. As atitudes ao final de
cada um dos primeiros 4 intervalos foram deixadas livres para variar a fim de se obter a

trajetdria com o minimo valor de perda total.

Os dados de coeficiente de arrasto utilizados para o calculo da forca de arrasto (Eq. 5.1)
durante o regime supersénico foram obtidos a partir de um polinémio de segundo grau

(Fig. 5.20) interpolado a partir das simulagdes mostradas na secgéo anterior.
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Figura 5-20: Coeficiente de arrasto Alpha=0°
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Para a simulacdo do funcionamento do motor foguete do primeiro estagio foram
fornecidos: a massa de propelente do primeiro estagio, a massa total do foguete, o impulso

especifico do primeiro estagio e a tracdo do motor do primeiro estagio.

A aceleracgdo resultante do foguete é calculada a partir da forca resultante que atua sobre o
foguete. A forca resultante é calculada levando-se em conta a tracao, o arrasto e 0 peso. As

equacOes foram integradas pelo método de Euler explicito

O resultado obtido para os angulos de atitude intermediarios entre os angulos de
lancamento do primeiro e do segundo estagio pode ser visto na figura 5.21. O resultado
mostra que logo apds a separacdo do veiculo lancador, este deve realizar uma manobra
para sair de sua atitude de lancamento para e passar para uma atitude de 90° nos primeiros
12 segundos de voo. Ap0s esse instante o angulo de atitude deve ir reduzindo até atingir 0°
de atitude e depois manobrar novamente para atingir a atitude de lancamento do segundo

estagio.
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Figura 5-21: Angulos de atitude intermediérios para a trajetoria 6tima.
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A trajetoria resultante do perfil de atitude otimizado obtido, pode ser vista na figura 5.22.
O perfil de nimero Mach e a evolugdo de altitude ao longo do voo do veiculo de langador

podem ser vistos em detalhes na figura 5.23 e 5.24 respectivamente.

A figura 5.22 mostra que mais ou menos por volta dos 20 km de altitude as perdas
aerodinamicas tornam-se menos importantes que as perdas gravitacionais, fazendo com
que o foguete passe de uma trajetdria inclinada a 45° para uma trajetoria mais proxima da
horizontal. Essa perda de importancia das perdas aerodinamicas pode ser explicada pela
reducdo da densidade do ar atmosférico com a altura conforme explicitado na figura 1.5.

As figuras 5.23 e 5.24 mostram um aumento tanto na velocidade como na altura do veiculo
lancador durante todo o voo de seu primeiro estagio, conforme esperado. Nas figuras 5.22,
5.23 e 5.24 fica evidenciada a manobra que deve ser realizada pelo veiculo lancador logo

apos sua liberacao pela aeronave.
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Figura 5-22: Trajetdria otimizada.

91



30000

25000

20000

15000

Altura (m)

10000

5000

Altura x Mach

1 2 3 4 5 6 7 8 10
Mach
Figura 5-23: Perfil de numero de Mach.
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Figura 5-24: Evolucdo da altura ao longo do tempo.
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6. CONCLUSOES E RECOMENDACOES

Tanto os objetivos primérios quanto os objetivos secundarios foram alcancados com
sucesso ao final dos estudos realizados neste trabalho. As caracteristicas aerodindmicas de
um foguete lancado a partir de uma aeronave foram estudadas e os coeficientes
aerodinamicos e os campos de velocidade e de pressdo associados ao escoamento foram
obtidos. O passeio do Xcp foi levantado para todo o envelope de voo e uma trajetéria
Otima foi proposta. Ambas as metodologias utilizadas para esse fim foram verificadas e
validadas e as vantagens e desvantagens de se lancar um veiculo langador a partir de uma

aeronave foram demonstradas.

Os veiculos lancadores do tipo Air-Launch mostraram-se uma alternativa importante para a
colocacdo de cargas uteis de médio e pequeno porte no espaco. Com a crescente
miniaturizacdo da tecnologia de satélites, funcBes que antes tinham de ser desempenhadas
por satélites enormes, hoje podem ser desempenhadas por uma constelacdo de satélites de
menor porte. Este novo cenario mundial torna os veiculos lancadores do tipo Air-Launch

ainda mais competitivos em relacdo a alternativa de lancamento a partir do solo.

Os resultados obtidos nesse trabalho podem ser utilizados para alimentar futuros estudos a
cerca da melhor estratégia de controle para manter o veiculo lancador na trajetéria étima
especificada, assim como para a quantificacdo do esforco aerodindmico adicional que deve

ser suportado pelo veiculo lancador pela realizacdo dessa manobra.

Um possivel proximo passo para o entendimento da tecnologia de langcamento Air-Launch
seria 0 desenvolvimento de metodologias que permitissem a simulacdo transiente
(URANS, LES e DES) do processo de langamento de um veiculo langador a partir do
interior de um avido de carreira, pelo acoplamento das equacGes de fluidodinamica com as

equacdes de dindmica de corpos rigidos.
No futuro poder-se-ia pensar ainda na possibilidade do desenvolvimento de um complexo

de lancamento composto por um veiculo lancador de satélites movido a propulsao hibrida
(DA CAS, 2013) e pelo avido cargueiro KC 390 da empresa EMBRAER (Fig. 6.1).
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Figura 6-1: Aeronave KC 390

Pares propelentes hibridos recentes sdo capazes de igualar o empuxo especifico de
propelentes liquidos, sem a necessidade da utilizacdo de complexos sistemas de turbo-
bombas. Com o conhecimento que vem sendo desenvolvido no Brasil nessa modalidade de
propulsdo seria possivel a construcdo de um complexo de langamento Air-Launch

totalmente nacional.
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APENDICE A — TRABALHO PUBLICADO EM CONFERENCIA NA
UCRANIA

V]IK 532,516
Vilanova C. Q, *Prykhodko O. A.

YUniversidade de Brasilia

“Dnipripetrovsk national university
NUMERICAL SIMULATION OF FLOW AROUND A SHORT CYLINDER

Jnsi mcciaenoBaHusi 00TeKaHHs] KOHEYHOr0 HMJIMHAPA NPHMeHEeHbI HeCTAIMOHAPHBIE TpexXMepHbIe
ypaBuenusi HaBbe-CTokca cxxkmmaemoro raza. Pacuer peaim3oBaH ¢ nmomoinbio nakera nporpamm ANSYS CFX.

HccnenoBano BausiHMe AJIMHBI DMJIMHAPA M yncia PeiiHonbaca Ha yacToTy cxoa BUXpeid.

Jas nociigkeHHs1 00TiKaHHS CKIHYEHOro LMJIIHIPA 3aCTOCOBAHi HecTalioHAPHI TPUBUMIpPHiI PiBHAHHA
Hagp’e-Ctokca ctuciauBoro rasy. PodpaxyHok peajizoBano 3a gomomoroio makery mporpam ANSYS CFX.

JocigxeHo BIUIMBe T0BKUHU HUJIiHAPa Ta yuciaa PeiiHosibaca HAa yacTOTy 3X0y BUXOPIiB.

The non-stationary three-dimensional Navier-Stokes equations of a compressible gas are applied to
investigation of a flow of the finite cylinder. Numerical simulations were performed with the help of ANSYS CFX
package. Effect of the length of the cylinder and a Reynolds number on frequency of a tail of vortices was

investigated.
Key words: Cylinder, oscillating flow, low Reynolds, numerical simulation, Strouhal numbers

INTRODUCTION

The flow around complex geometries can be approximated at first by the flow around
simple geometries such as cylinders and spheres. The study of flow around a cylinder is of great
importance for understanding the flow around complex geometries that are of interest to the
aerospace environment.

During the recent development of fluid mechanics studies, many experimental and
numerical works have been developed in order to better understand the distinguishing feature of the
various types of flows around cylinders. We can see examples of such experimental researches at

the references [1] and [2] and examples of some numerical researches at the references [3], [4] and

[5].

' © Vilanova C. Q, Prykhodko O. A.), 2012
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In this work we used ANSYS CFX to obtain numerical simulation of the oscillating flow
around finite and infinite cylinders in the case of the low Reynolds numbers. Besides the
aerodynamic coefficients and the Strouhal numbers it was obtained the views of pressure fields,
velocity fields, streamlines and invariant velocity factor Q.

PHYSICAL DESCRIPTION

Cylinders of different aspect ratios were tested on different Reynolds numbers. In total six
simulations were performed. First an approximation of infinite cylinder was simulated for
Reynolds numbers of 200, 300 and 400. Then to the Reynolds number of 200 three simulations
were performed to aspect ratios of 1, 2 and 4.

To simulate the infinity cylinder approaching it was used a computational domain with 20
cylinder diameters upstream and 40 cylinder diameters downstream. The length of the cylinder was
set to the same length of the computational domain with the value of 10 diameters of the cylinder.
In the remainder direction was used a length of 40 cylinder diameters.

For the finite cylinders a schematic representation of the computational domain geometry
can be seen in the figure 1. Where L represents the length of the cylinder, D represents the diameter
of the cylinder and X, Y and Z are the Cartesian coordinate axes.

d 2
10D L
X

e
O

20D 40D

A
) 4
A
A 4

20D

t.,

b)

Fig.1.Computational domain geometry top (a) and front (b) view
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All simulations were transient and had duration of 100 dimensionless times. One
dimensionless time t can be defined as the flow's free stream velocity divided by the cylinder

diameter. Mathematically we have in equation (1):
t<=—, 1
D @)

The mesh used to discretize the computation domain can be seen in figure 2. In the
circumferential direction to the cylinder it was placed 80 nodes. In the longitudinal direction to the
cylinder it was placed 100 nodes. In the radial direction to the cylinder in the downstream way it
was placed 120 nodes in the other ways it was placed 40 nodes.

Fig.2. Mesh in isometric view and mesh details near of the cylinder surface

In order to ensure good discretization of the computing domain all the meshes have been
constructed so that the length of the elements in the cylinder radial direction Ah near it was as in
the equation 2:

03
VRe '

Where Re is the Reynolds number. For the Reynolds number of 200, 300 e 400 we have a

Ah < (2)

value of Ah by 0.021, 0.017 and 0.015 respectively. All the meshes have been constructed with a
value of Ah by 0.01.

MATHEMATICAL DESCRIPTION

Governing Equations

In this work the set of governing equations used to describe the phenomenon of the flow
around the cylinder were the Navier-Stokes equations and can be seen below in its parametric form
in generalized curvilinear coordinate:
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Where q, E, F, G, E,, F, and G, are vectors that can be described in the equations below:
q=(p, pu, pv, pw,e)’ (3a)
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1 puU +&,p puv +n,p PUW + 2, p (3b)
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(3c)

Where u, v e w represent the components of velocity in directions x, y and z respectively.
The density is represented by p. The variable P is the pressure and e represents the total energy per
volume unit of gas.

Boundary and Initial Conditions

In the upstream surface was set as inlet condition, which means that by this surface the
fluid only can enter in the computational domain. It was defined an air input speed V for the
entering fluid in the domain such that the Reynolds number intended was obtained(V(Re)).

For the downstream surface it was set as opening condition, which means that by this
surface the fluid can enter or leave the computational domain.

The other four surfaces of the computational domain was defined as impermeable wall ,
which means that by this surface the fluid cannot enter or leave the computational domain, and
without friction condition (free slip wall).

The surface of the cylinder was defined as impermeable wall and with friction (no slip
wall).

The computational domain was initialized with velocity in the thee Cartesian axes
directions equal to zero and a value of relative pressure between the inside and outside of the

computational domain equal to zero.

METHODOLOGY
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For the construction of the meshes used in the simulations, it was used the software
ANSYS ICEN CFD 14.0.This software has advanced CAD/geometry readers and repair tools to
allow the user to quickly progress to a variety of geometry-tolerant meshes and produce high-
quality volume or surface meshes with minimal effort besides being provided with advanced mesh
diagnostics. Reference [6]. The strategy for the construction of the meshes was to divide the control
volume in different blocks and set for each edge a specific number of nodes. In order to obtain a
structured mesh the number of nodes was define as the same for parallel edges.

For the definition of boundary conditions and initial conditions, the solution of the
governing equations and the analysis of results was used the software ANSYS CFX 14.0. This
software is a high-performance, general purpose fluid dynamics program that has been applied to

solve wide-ranging fluid flow problems for over 20 years. Reference [7].

RESULTS AND DISCUSSIONS

At the figures 3 and 4 can be seen the physical characteristics of the flow around of the four
different cylinders tested for the Reynolds number of Re=200.

The presence of Karman vortex street, which is characteristic of the approach of infinite
cylinder at low Reynolds numbers can be observed at figure 3.

The presence of the edges vortices, which are characteristic of the flow around the finite
bodies are present at the figures 4a, 4b and 4c.

Fig.3. Velocity invariant factor Q Re=200 infinite cylinder
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d) I/d=4

e) I/d=2

f) ld=1

Fig.4. Velocity invariant factor Q Re=200
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At the figures 5a, 5b, 5¢ and 5d we can see the pressure field and the velocity fields in the
thee directions of Cartesian coordinate axes. At the above velocity fields is possible to realize very
clearly the nature of the oscillating flow.

e) pressure

f) velocity u
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g) Vvelocity v

h) velocity w

Fig.5. Contour plots of the pressure (a), velocity projection u (b),v(c),w(d) fields (Re=200,
infinite cylinder)

Below we can see the aerodynamic coefficients in the y direction for the infinite cylinder
approximation for Reynolds numbers 200, 300 and 400 in the figures 6a, 6b e 6c respectively.
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Fig.6. Aerodynamic lift coefficient Cy of the cylinder Re=200(a), Re=300(b), Re=400(c)

The figure 7 shows the relationship between the Reynolds number and the Strouhal number
for the infinite cylinder approaching.

0,25

0,2 *

0,15

Sh
L 4

0,1 Y

0,05

0 100 200 300 400 500
Re

Fig.7. Reynolds number vs. Strouhal number — infinite cylinder ( Re=200)

Conclusions and Future Works

The non-stationary three-dimensional Navier-Stokes equations of a compressible gas are
applied to investigation of a flow of the finite cylinder. Effect of the length of the cylinder and a
Reynolds number on frequency of a tail of vortices was investigated.

To the same Reynolds number a decrease in the length of the cylinder causes a reduction in
the oscillation amplitude values of the aerodynamics lift coefficient.

To cylinders with the same length an increase in the Reynolds number , according to the
figure 7, causes a reduction in the Strouhal number. Another effect which can be observed is that
an increase in the Reynolds number causes an increase of the oscillation amplitude values of the
aerodynamics lift coefficient.

It was found an additional frequency of oscillation at the figures 6a, 6b and 6c.

In future works the methodology used in this study will be used to simulate more complex

geometries as. space rockets.
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APENDICE B - RESULTADO CODIGO PROPRIO

Figura 8-2: Mach, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-3: Viscosidade cinematica, Alpha=15°, Mach=2.

Figura 8-4: Velocidade invariante g, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-5: Mach, Seccéo transversal, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-6: Pressdo, Seccdo transversal, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-7: Viscosidade turbulenta, Seccéo transversal, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-8: Velocidade z, Seccdo transversal, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-9: Vetores de velocidade, Seccéo transversal, Alpha=15°%, Mach=2.
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Figura 8-10: Velocidade y, Seccéo transversal, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-11: Linhas de corrente, Alpha=25°, Mach=2.

Figura 8-12: Mach, Alpha=25°, Mach=2.
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4

Figura 8-13: Viscosidade cinematica, Alpha=25°, Mach=2.

Figura 8-14: Velocidade invariante g, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-15: Mach, Seccéo transversal, Alpha=25°, Mach=2.

Lt
D.E3
4

0.2

D05
2z
038
0.5

073

D

A3 0% 06 08 0708 050 04N 03 014 005 0B 033 0481 0BA 08 087 0 1z am

Figura 8-16: Pressdo, Seccdo transversal, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-17: Viscosidade turbulenta, Seccéo transversal, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-18: Velocidade z, Seccdo transversal, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-19: Vetores de velocidade, Seccéo transversal, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-20: Velocidade y, Seccéo transversal, Alpha=25°, Mach=2.
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APENDICE C - RESULTADO CODIGO COMERCIAL

0 000 10.000 (m) _ ¢
S
\ 2500 7.500 /

Figura 8-21: Velocidade Invariante Q, Alpha=0°, Mach=2.

5.000 15.000

Figura 8-22: Mach, Alpha=0°, Mach=2.
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Figura 8-23: Campo de pressdo, Alpha=0°, Mach=2.

Figura 8-24: Velocidade v, Alpha=0°, Mach=2.
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Figura 8-25: Velocidade w, Alpha=0°, Mach=2.
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Figura 8-26: Velocidade Invariante Q, Alpha=5°, Mach=2.
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Figura 8-27: Mach, Alpha=5°, Mach=2.

Figura 8-28: Campo de pressdo, Alpha=5°, Mach=2.
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Figura 8-29: Velocidade v, Alpha=5°, Mach=2.

Figura 8-30: Velocidade w, Alpha=5°, Mach=2.

125



0 10,000 20.000 (m) Z‘)\ X
]

—
5.000 15.000

Figura 8-31: Velocidade Invariante Q, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-32: Mach, Alpha=15°, Mach=2.

126



Figura 8-33: Campo de presséo, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-34: Velocidade v, Alpha=15°, Mach=2.
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Figura 8-35: Velocidade w, Alpha=15°, Mach=2.

Figura 8-36: Velocidade Invariante Q, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-37: Mach, Alpha=25°, Mach=2.

Figura 8-38: Campo de pressdo, Alpha=25°, Mach=2.
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Figura 8-39: Velocidade v, Alpha=25°, Mach=2.

Figura 8-40: Velocidade w, Alpha=25°, Mach=2.
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APENDICE D — COEFICIENTES AERODINAMICOS MACH=45¢e7
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Figura 8-41: Coeficiente de arrasto do foguete, Mach=4,5.
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Figura 8-42: Coeficiente de sustentacdo do foguete, Mach=4,5.
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Figura 8-43: Coeficiente de momento do foguete, Mach=4,5.
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Figura 8-44: Coeficiente de arrasto do foguete, Mach=7.
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Figura 8-46: Coeficiente de momento do foguete, Mach=7.
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APENDICE E - MODELO DE TURBULENCIA SPALART-
ALLMARAS

A equacdo diferencial proposta por Spalart-Allmaras pode ser obtida por meio de
empirismos, argumentos baseados em andlise dimensional, invariancia de Galileu e
dependéncia da viscosidade molecular. Este modelo ndo requer uma resolugdo de malha
maior do que a resolucdo necesséria para capturar os gradientes de campo de velocidade
por meio de modelos algébricos. A equacdo de transporte para a variavel de trabalho v é

dada por:

(o))
92|<I

~\ 2
~ OV ~~ 1| 0 ~\ OV ov ov |4
+ —=C,Sv+—| — + — |(+¢,———|—cC,, f — 8.1
uJan b1o V O_liax((v V)GX-J b2 8Xj axjjl wl w(dj ( )

J ]
A viscosidade turbulenta pode entéo ser definida como:
Hy ::B{;fvl =PV, (8.2)

A fim de se assegurar que v iguala-se a kyu  na camada logaritimica, na camada de

transicdo e na sub-camada viscosa a fun¢do de amortecimento f,, pode ser definida como:

y4
f,= R (8.3)
Z + Cvl
Onde:
v
x== (8.4)
1 %4

A magnitude da vorticidade S ¢é modificada para a taxa de cisalhamento escalar S, de

T 'R
modo a manter 0 mesmo comportamento na camada Iogarltmlca[s = ™ :
y
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S = ZQ”Q” fVS +W fv2 (85)
Onde o tensor taxa de cisalhamento é definido como:
ou, ou,
0, =1 M (8.6)
2\ ox;  OX
A Equacdo 3.43 é completada com o auxilio das fungdes:
L=l-—A =1 (8.7)

1+ A, Lo

A fim de se obter um comportamento de decaimento da destruicdo mais rapido fora da

regido da camada limite, a funcdo f, foi utilizada:

1+c5, )"
f.(9)= Q{T?J (8.8)
g w3
Onde:
g :r+(:W2(r6 —r) (8.9)
v
r=——— 8.10
Sk?d? ( )

Onde g atua como um limitador que previne grandes valores de f . Tanto r quanto f,

sdo iguais a 1 dentro da camada logaritmica e decaem na regido exterior a mesma. As

constantes do modelo sdo:

¢, =0.1355, ¢, =0.622, o= 2, k =0.41,
3
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chl 1+cb2
= +

CWl - kz

,Cp=03,c,,=2,Cc,=71 (8.11)
O

Em alguns casos pode-se observar uma méa convergéncia do valor de turbuléncia residual

especialmente proximo a pontos de recolamento. O problema acontecia pelo fato de S
assumir valores negativos, sob determinadas circunstancias, causando um disturbio no
valor de r levando a oscilagfes do resultado. Spalart entdo propds a seguinte modificacédo

em seu modelo:

g = Fv3(;{)s +k2V? Fv2 (Z) (812)
Onde:
N -3
f,o (%)= [1+ l} (8.13)
Cv2

F ):(1+va1>(l_ sz)

w2 (8.14)
P

Agora S >0, para qualquer ocasido. Entretanto, se tanto v quanto S sao iguais a zero,
entdo S assume o valor zero. Um meio eficiente de se eliminar problemas numéricos é
usar o maior valor entre y e 10 no lugar de y . Spalart também sugeriu a utilizacéo da

constante c,, =5.

A funcdo f,, modificada permanece positiva ao longo da parede. A funcdo f,

modificada notavelmente difere de 1 na proximidade da parede. Este efeito resulta da

modificagéo da transi¢do laminar-turbulenta natural do modelo.

A fim de se levar em conta os possiveis efeitos de compressibilidade foi utilizado ,5 v

como variavel de trabalho ao invés de v, resultando na equacéo:
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Aae é(v.(ﬂ+;‘7)v\7+cbzv VPV )= o, t @ (8.15)

Esta formulacdo pode ser encontrada em (CATRIS, 1999) e requer o calculo do valor de

V/TJ 0 qual aparece apenas no termo de fonte.

137



