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RESUMO

Os estudos sobre coeficientes aerodinamicos e coeficientes de flutter sdo de grande
importancia para projetos na engenharia estrutural, podendo evitar grandes acidentes
provocados por forcas de carregamento advindas do vento. A obtencao desses coeficientes
pode ser via ensaios experimentais em tunel de vento. Porém, com avancos em dinamica
dos fluidos computacional, cada vez mais vem ganhando destaque a obtencao destes
coeficientes via simulagoes numéricas. Nesta pesquisa, adota-se uma metodologia que
assume uma relacdo linear entre as fung¢oes de forca e as leis de movimento da estrutura,
0 que permite a superposicao das respostas. Aplicam-se vibra¢oes harmonicas forcadas
com frequéncia conhecidas no meio do comprimento caracteristico de cada estrutura para
obtencao dos historicos dos coeficientes de forga e momento. O sinal obtido ¢é tratado via
ajuste de curva pelo método dos minimos quadrados e, posteriormente, calculam-se os
coeficientes de flutter. A primeira andlise reside na identificacdo dos coeficientes de flutter
em um aerofélio em escoamento bidimensional e com nimero de Reynolds igual a 800.
O segundo exemplo consiste na obtencao e analise dos coeficientes de flutter para uma
geometria retangular submetida a um escoamento turbulento. Testes com as amplitudes
da vibragao forcada foram realizados para avaliar a influéncia desses parametros nas
respostas. O modelo de turbuléncia k-wSST foi empregado para este exemplo. Um modelo
numérico para resolver as equacoes incompressiveis de Navier-Stokes é proposto usando o
codigo aberto OpenFOAM CFD. Os resultados de ambos os conjuntos de simulagao foram

comparados com os da literatura, validando os modelos numéricos.

Palavras-chave: Coeficientes acrodinamicos. Flutter. Aerofélio. Geometria retan-
gular. OpenFOAM.



ABSTRACT

Studies about aerodynamic coefficients and flutter derivatives are important for
structural engineering projects, being able to avoid major accidents caused by wind loading
forces. The achievement of these coefficients can be by experimental tests in a wind
tunnel, however, with advances in computational fluid dynamics, the achievement of these
coefficients through numerical simulations is increasingly gaining prominence. In this
research, a methodology that assumes a linear relationship between the force functions
and the laws of motion of the structure, which allows the superposition of the answers.
Known sinusoidal vibrations are applied in the middle of the characteristic length of each
structure to obtain the aerodynamic coefficients. The obtained signal is treated using least
squares curve fitting and later the flutter coefficients are calculated. The first analysis
lies in the identification of the flutter coefficients in an airfoil in two-dimensional flow
and with Reynolds number equal to 800. The second example consists of obtaining and
analyzing the flutter coefficients for a rectangular geometry subjected to a flow turbulent.
The k-wSST turbulence model was used for this example. A numerical model to solve
the incompressible Navier-Stokes equations is proposed using the OpenFOAM CFD free
code. The results of both sets of the simulation were compared with those of the literature,

validating the numerical models.

Keywords: Aerodynamic coefficients. Flutter. Airfoil. Rectangular geometry.
OpenFOAM.
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1 INTRODUCAO

A analise fluido-estrutura é uma importante area de estudo dentro da engenharia
estrutural e vem sendo objeto de estudo de alguns pesquisadores ha algumas décadas.
Destacam-se nessa area estudos como a a¢ao do vento em pontes, aerofélios e prédios. Estes
estudos também sao encontrados em outros campos da engenharia como, por exemplo, a

bioengenharia e hidraulica.

De uma forma geral, para o projeto destas estruturas, deve-se considerar o carrega-
mento do vento e a estabilidade aeroelastica da mesma forma que as cargas aplicadas a
estrutura. A interagao das forgas impostas pelo escoamento aerodindmico com as forgas
elasticas e inerciais atuantes é o objeto de estudo do campo conhecido como aeroelastici-
dade (DOWELL et al., 1989; BISPLINGHOFF; ASHLEY, 2013; WRIGHT; COOPER,
2008). Estes tipos de dados podem ser obtidos de forma experimental através de tineis de
vento, de dados ja disponiveis na literatura, ou de forma numérica (LARSEN; WALTHER,
1998).

Algumas caracteristicas a respeito do escoamento presente no meio sao de grande
importancia para a engenharia estrutural. O desenvolvimento de um projeto estrutural
necessita da determinagao de alguns dados como a velocidade média do vento e as flutuagoes
que ocorrem em sua velocidade. A obtencao desses dados possibilita o estudo das cargas

estaticas provenientes do vento em uma estrutura.

Além das cargas estaticas, a energia cinética presente nas flutuagoes e a velocidade
do vento produzem nas estruturas as cargas dinamicas. Estas acoes entretanto, podem
provocar efeitos indesejados, sendo assim, seus efeitos devem ser considerados ao serem
realizadas as analises estruturais. Paralelamente, o estudo de turbuléncia do escoamento
¢ digno de atencao, pois é necessario para um equacionamento matematico correto e

compreensao do fendmeno.

Na maior parte dos problemas apresentados na engenharia, e também na natureza,
os escoamentos sao turbulentos. Portanto, devido as suas caracteristicas irregulares e
dependentes do tempo, a turbuléncia é amplamente estudada e possui diferentes modelos

para buscar descrever suas particularidades.

Os conceitos utilizados para o estudo da dindmica estrutural e a dinamica dos
fluidos sdo importantes para descrever a interagao entre os meios fluidos e sélidos. O fluido
em contato com a estrutura provoca cargas indesejadas e a estrutura provoca gradientes ao
escoamento. Para o estudo dessa area, portanto, é necessario o conhecimento de algumas
propriedades tanto do meio fluido quanto as que dizem respeito ao solido que esta sofrendo
a interacao. Diversos ramos da engenharia tratam desta interacao, onde destacam-se
a engenharia aerondutica, a aerodindmica automobilistica e os estudos em pontes na

engenharia civil.
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Com o avan¢o da engenharia e a crescente busca pela otimizacdo estrutural, é
de suma importancia atentar-se aos problemas decorridos do contato com o meio fluido
(FARSANT et al., 2014). Assim, para evitar acidentes como o ocorrido da ponte de Tacoma
Narrows em novembro de 1940, ilustrada na Figura 1, alguns fendmenos decorrentes do
contato fluido-estrutura tornaram-se alvos de estudo em diferentes trabalhos nos ultimos
100 anos.

Figura 1 — Ponte de Tacoma Narrows em 1940

Fonte: Hallak (2002).

A aeroelasticidade foi associada, em seu inicio, apenas aos problemas relacionados
a engenharia aeronautica, pois nela era possivel observar a instabilidade decorrente da
interagao fluido em contato com as estruturas de aeronaves. O estudo deste campo foi
iniciado junto com a engenharia aeronautica na primeira metade no Século XX. Com o
passar dos anos, a sua aplicagao tornou-se mais ampla, utilizada em diversos ramos da

engenharia, como por exemplo na engenharia civil.
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Dentre os fendmenos aeroelasticos mais comuns esta-se: o flutter, o buffeting,
a divergéncia torcional e as vibracoes induzidas por vorticidade. Dentre estes, o que
merece destaque é o flutter, uma classe de fendmeno aeroelastico associado ao movimento
oscilatério divergente identificado pelo acoplamento de dois graus de liberdade do corpo,
o de rotacdo (torcio) e o movimento vertical (flexdo). E um fenémeno observado em
estruturas como pontes ou asas de avido (BLEVINS, 2001). Dowell et al. (1989) descreve
o fenomeno de flutter como o mais preocupante, pois 0 mesmo provoca uma instabilidade

que pode causar danos e levar a estrutura a falhar.

Pesquisas com secoes 2D da asa de avidao, os aerofdlios, corroboram com esta
tendéncia e sdo realizados para minimizar os efeitos dessas cargas (BISPLINGHOFF;
ASHLEY, 2013). A geometria dos aerofdlios ¢ utilizada em diversas aplicagoes, desde a
secao da asa de um aviagao a das pas de turbinas edlicas. Em 1930, o Comité Nacional
para Aconselhamento sobre Aerondutica (NACA) desenvolveu o modelo nomeado como
NACA 0012. Este é um modelo simétrico que nao possui um abaulamento e tem uma
espessura com 12% em relacao ao seu comprimento, denominado como corda. Devido a

sua simetria, este modelo é amplamente utilizado para estudos.

Com a motivagao de evitar a ocorréncia de eventos indesejados e observando a
fragilidade de algumas estruturas diante da acao do carregamento de fluidos, como a
ponte de Tacoma Narrows, muitos estudos vem sendo realizados de diferentes formas
para a prevencao destes fendmenos aeroelasticos. Experimentos utilizando tineis de
vento, com estruturas em escalas reduzidas foram fundamentais para o conhecimento
que se tem a respeito dos efeitos provocados pela interacao. Com o passar dos anos, o
desenvolvimento da computacao permitiu uma nova abordagem a partir de simulacoes

numéricas, possibilitando obter dados para diferentes estruturas com dimensoes variadas.

A dindmica dos fluidos computacional (CFD) é uma disciplina desenvolvida a partir
da fluidodindmica, onde através de experimentagoes e calculos numéricos realizados em
um programa de computador, é possivel obter as solugoes aproximadas das equagoes que

governam o escoamento. Estes resultados, sao proximos aos encontrados em experimentos

em tuneis de vento (ANDERSON; WENDT, 1995).

Além dos aerofdlios, estudos com diferentes se¢oes de pontes sdo encontrados na
literatura (HONOREWALTHER; LARSEN, 1997; NIETO et al., 2015; GU et al., 2000;
SARKIC et al., 2012). Estes sao motivados pela necessidade de se investigar os efeitos
da interacao aerodinamica da estrutura flexivel e o vento circundante. Com base nesse
contexto, observa-se a relevancia do estudo da interagao de escoamentos com a estrutura.
Por ser um campo novo e com diferentes abordagens e temas, ainda ha muito com o que

contribuir.

A motivagao para o estudo apresentado neste trabalho consiste na validacao de

coeficientes de flutter obtidos para diferentes estruturas, aplicando ferramentas estuda-
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das durante o curso de Pdés Graduagao, com objetivo de contribuir com o estudo em

aeroelasticidade.

1.1 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Uma base tedrica consolidada é imprescindivel para uma melhor compreensao do
tema abordado nesta pesquisa. Portanto, apresenta-se a seguir uma revisao bibliografica

sobre alguns estudos na area de aeroelasticidade.

Segundo Tamura (1999), Tamura e Itoh (1999), a solugao de problemas aeroelasticos
¢é importante para a engenharia, uma vez que alguns tipos de estruturas tornaram-se
suscetiveis as oscilagoes induzidas pelo vento. Em seus trabalhos, buscou-se um estudo
de fendmenos aeroelasticos como galope, instabilidade torsional e vibragoes induzidas,
utilizando a modelagem em dindmica dos fluidos computacional Os resultados foram
obtidos para um escoamento em torno de uma secao retangular e comparados com dados

experimentais.

Scanlan e Tomko (1971) propoe uma metodologia na qual pardmetros aerodindmicos,
os nomeados coeficientes de flutter, sdo aplicados com coeficientes estacionarios para definir
um subsistema aeroeldstico linear. Em Scanlan (2000) é feita uma revisao de alguns modelos
analiticos para o carregamento proveniente do vento em corpos como pontes e aerofélios
para que ocorresse uma avaliagdo mais precisa da resposta a esses carregamentos. Ja em
Maitre et al. (2003) é apresentada uma estimativa numérica dos coeficientes aeroeldsticos
de um aerofélio bidimensional submetido a um escoamento a baixo nimero de Reynolds.
Solucionou-se as equagoes incompressiveis de Navier-Stokes utilizando a formulagao de
funcao de fluxo-vorticidade. As equagdes de dindmica estrutural foram usadas para realizar
a movimentacgao do aerofélio. Por fim, foram calculados os coeficientes de flutter através
da metodologia proposta em Scanlan e Tomko (1971), para um exemplo onde hd uma

vibracgao forcada e outro onde usou-se um sistema massa mola.

O modelo de CFD denominado método discreto de vorticidade foi implementado
por HonoréWalther e Larsen (1997) e, baseando-se na metodologia proposta por Scanlan
e Tomko (1971) para encontrar os coeficientes aerodindmicos, foram feitas simulagoes
para uma placa plana submetida a um escoamento incompressivel a um Reynolds de 10%.
Posteriormente, Larsen e Walther (1998) utilizou-se da mesma metodologia e condigoes
de escoamento para simular os efeitos em 5 diferentes tipos de se¢oes transversais de
tabuleiros de pontes. O método apresentou bons resultados quando comparados com os

dados experimentais encontrados na literatura.

E proposto por Gu et al. (2000) a identifica¢ao dos coeficientes de flutter e obtengao
das velocidades de vento criticas para segoes de tabuleiros de ponte, através do método
de identificacao baseado na teoria unificadora dos minimos quadrados. Ele aplica em seu

estudo modelos de se¢ao suspensas por mola. Primeiro ele valida o modelo em um exemplo
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de uma placa fina e, posteriormente, utilizando-se de dados obtidos experimentalmente
em tunel de vento, encontra os coeficientes de flutter para a ponte suspensa de Jiangyin.

Os resultados encontrados foram satisfatérios.

Sarkié et al. (2012) investigou os coeficientes de flutter utilizando o método URANS
(Unsteady Reynolds-Averaged Navier—Stokes). Em seu trabalho, foram feitas modelagens
via OpenFOAM para um escoamento turbulento aplicado a uma se¢ao de tabuleiro de ponte
simétrica, onde foi utilizado um modelo k-w-sst para resolver o problema da turbuléncia.
Para a solu¢ao numérica da turbuléncia e do URANS, uma discretizacdo por um esquema
de diferenca central de segunda ordem foi aplicada e, para a integracao do avango no
tempo, o método de Euler implicito (um esquema de primeira ordem) foi empregado.
Observou-se que a implementacao do método de URANS é valida, pois seus resultados,
quando comparados aos obtidos experimentalmente em tuinel de vento, apresentaram-se
satisfatorios. Utilizando da mesma metodologia, Nieto et al. (2015) busca em seu trabalho
o aumento da eficiéncia no processo de calcular numericamente os coeficientes de flutter
aplicando relagoes analiticas entre as derivadas dos coeficientes de flutter. Sao trabalhados
dois exemplos: um retangulo e uma secao genérica de tabuleiro de ponte, onde as estruturas
foram submetidas a um escoamento incompressivel turbulento, e seus resultados foram

comparados aos dados ja encontrados na literatura.

J& Bai et al. (2012) fez um estudo aeroeldstico para um escoamento turbulento em
um aerofélio NACA submetido a uma vibracao forcada. O autor utilizou para solucionar
a parte de CFD uma metodologia por acoplamento iterativo por bloco e para tratar
a turbuléncia um modelo kw — sst. Os coeficientes de flutter sao obtidos através da
metodologia proposta por Scanlan e Tomko (1971) e os resultados comparados com dados
obtidos na literatura. O autor ainda desenvolveu em seu estudo, uma analise dos efeitos da
aeroelasticidade em algumas situagoes, tais como: para aerofdlios com angulos de ataque
variados, elevados ntimeros de Reynolds e aumento da amplitude da forca de vibragao.

Foram encontrados resultados condizentes e portanto a metodologia apresentada para a
CFD foi valida.

1.2 OBJETIVO GERAL

Os avancos das técnicas numéricas em fluido dindmica e resultados experimentais
obtidos em tiuneis de vento permitem o avanco nas analises aeroelasticas e a obtengao dos
seus coeficientes. Essas analises sdo de grande importancia para a concepgao de alguns
projetos que estao suscetiveis a flutuacao das velocidades de escoamento como, por exemplo,
pontes, aeronaves e geradores edlicos. Devido a dificuldade da implementagao de estudos
em tuneis de vento, a realizacao de estudos via CFD muitas vezes torna-se mais acessivel.
Diante desta realidade, o presente trabalho busca contribuir para a implementagao do uso

de CFD para estudos aeroelasticos



18

O objetivo geral deste estudo é a obtencao dos coeficientes aerodinamicos e de
flutter através da metodologia proposta por Scanlan e Tomko (1971) em dois diferentes
exemplos submetidos a um escoamento incompressivel. Para isso, técnicas numéricas de

dindmica dos fluidos computacional foram utilizadas.

1.3 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Como objetivos especificos, tem-se a implementacao e a validagao da metodologia
utilizada para obtencao dos coeficientes de flutter para estruturas como pontes e aerofolios.
Sao propostas modificagoes em alguns parametros na simulagao para que seja possivel
analisar a influéncia que estes exercem nos resultados. Portanto, foram propostas algumas
variagoes nas simulagoes para a geometria de um tabuleiro de ponte, como elencadas a

seguir:
a) estudo da variagdo do modelo de turbuléncia e sua influéncia nos resultados;

b) variar a amplitude de movimento dos corpos e analisar a importancia que este

parametro tém para a simulacao.

Além disso, a generalizacdo para obtencao dos coeficientes de flutter que sao
dependentes de um movimento vertical, implementando o modelo de relacao linear entre
os coeficientes de flutter de Matsumoto (1996).

1.4 ORGANIZACAO DO TRABALHO

O presente trabalho esta organizado em 5 capitulos, sendo este o primeiro capitulo,
onde sao abordadas uma visao geral sobre o tema, sua relevancia e contextualizagdo. Além
disso, sao apresentados uma revisao bibliografica com base no estudo de alguns autores e

os objetivos a serem alcancados.

O capitulo 2 é dedicado a apresentacao de uma fundamentacao teodrica, onde ha
uma descri¢ao sucinta sobre alguns fenomenos aeroelasticos. Neste capitulo encontra-se a
formulagao analitica de flutter utilizada. Sao apresentados as equagoes fundamentais para
a dinamica dos fluidos computacionais, como as equagoes de Navier-Stokes em descri¢ao

Euleriana, e também ¢é feita uma revisao sobre turbuléncia.

No capitulo 3 descreve-se as técnicas numéricas utilizadas para a solugao dos

problemas propostos.

O capitulo 4 apresenta os exemplos empregados e suas respectivas metodologias e

resultados.

Por fim, o capitulo 5 apresenta a conclusao e consideragoes finais. Sao apresentadas

algumas propostas para futuros trabalhos na area.
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2 REVISAO TEORICA

Este capitulo tem por finalidade fornecer aos leitores os referenciais tedricos sobre

as disciplinas envolvidas na pesquisa.

Apresenta-se, inicialmente, o conceito de aeroelasticidade e a sua insercao na
engenharia estrutural. Na sequéncia, tem-se a descricao do fendmeno de flutter e o modelo
analitico empregado na pesquisa. A metodologia utilizada envolve modelagem em dindmica
dos fluidos computacional. Apresentam-se a equacoes governantes, conhecidas como
equacoes de Navier Stokes. Adicionalmente, como ha o movimento relativo da estrutura,
em referencial lagrangiano, em relagao ao fluido, em referencial euleriano, apresentam-se as
mesmas equagoes em um referencial referencial misto. Efeitos de turbuléncia sao inseridos
na modelagem, devido a magnitude do nimero de Reynolds. Descrevem-se, portanto, os

modelos utilizados no trabalho.

2.1 AEROELASTICIDADE

O termo aeroelasticidade tem seu uso comumente atrelado a engenharia aeronautica,
como um campo de estudo dos efeitos das forcas aerodinamicas e aeroelasticas incidentes
em uma estrutura, onde prever instabilidades é um dos principais focos. Simiu e Scanlan
(1996) define a aeroelasticidade como a ciéncia que estuda a interagao das forgas inerciais,
elasticas e aerodindmicas agindo em um corpo ao mesmo tempo. As forcas de inércia
sao provenientes das aceleragoes impostas a massa do objeto. Ja as forcas aerodinamicas
surgem do contato entre o escoamento e estrutura, enquanto as forgas elasticas sao

decorrentes das reagoes elasticas do solido.

Diferentemente do que ocorre na teoria da elasticidade, onde se assume que as
deformagoes de um corpo sao pequenas e nao afetam significativamente as forgas atuantes
externamente, na aeroelasticidade, as forgas aerodinamicas que estao atuando em um
objeto flexivel em movimento sdao dependentes do seu comportamento em relagao ao
escoamento, ou seja, a movimentacao do corpo também afeta as forcas exercidas sobre ele.

(FUNG, 2008)

Um problema classico a se observar ¢ a estabilidade de uma estrutura flexivel
mediante a um escoamento. De acordo com as configura¢des de um corpo eldstico, as
solicitagoes aerodindmicas crescem rapidamente com a velocidade do escoamento. Uma
vez que a rigidez é independente da velocidade do escoamento, existird uma velocidade
critica onde a estrutura se tornard instavel. A instabilidade pode ser a responsavel por

levar estruturas a colapsarem.

Uma estrutura flexivel quando interagindo com fluido esté sujeita as forgas de
inércia, aerodinamicas e elasticas. O campo de estudo da acao simultanea dessas forgas é

chamado de aeroelasticidade. Para uma visualizacao resumida das disciplinas envolvidas
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neste campo de estudo, foi proposto o classico triangulo de Collar, como observado na
Figura 2. Nos vértices do triangulo sdo observadas as forcas atuantes, ou seja as disciplinas
bésicas que sao presentes nos problemas aeroelasticos. Ja os lados do triangulo sao os

problemas que surgem através da interacao entre essas forgas.

A interacdo entre as forcas inerciais e as forcas eldsticas, resultam o campo da
dindmica das estruturas, enquanto que as forgas inerciais e as forcas aerodindmicas quando

somadas, sao responsaveis pelo campo da estabilidade e controle.

A ligacao entre as forcas elasticas e aerodinamicas da origem a area de estudo
denominada como aeroelasticidade estatica. Nesta area de estudo, os efeitos nao oscilatérios
das forcas aerodindmicas atuantes na estrutura sao considerados, ou seja, ocorre quando a
estrutura apresentar um insignificante movimento variando com o tempo, sem velocidade

e aceleracao consideravel, quando submetido a um carregamento dinamico.

O campo de estudo formado pela interacdo dos efeitos provocados tanto pelas
forcas inerciais, quanto pelas elasticas e aerodinamicas é conhecido como aeroelasticidade
dindmica. Os fendomenos decorrentes dos efeitos oscilatérios provenientes das interagoes
aeroelasticas podem provocar danos a estrutura, destacando-se os fenémenos de flutter,

vibracao induzida por vorticidade e o buffeting.

Figura 2 — Triangulo de Collar aeroelastico

Forgas Inerciais

Dindmica Estrutural Estabilidade e Controle

Aeroelasticidade Dindmica

Forcas Elasticas L
¢ Forgas Aerodindmicas

Aeroelasticidade Estatica

Fonte: Adaptado de Dowel (2004).

De modo geral, a aeroelasticidade pode ser considerada tanto um fendémeno de

instabilidade estatica, como também de instabilidade dinamica. Na instabilidade dinamica
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ocorre o inverso da instabilidade estatica, ou seja, ha um movimento consideravel do
objeto, além de aceleragdes e velocidades. (BISPLINGHOFF; ASHLEY, 2013)

Estruturas que estao submetidas a grandes escoamentos, principalmente pontes e
aeronaves, devem ser projetadas considerando também as cargas dinamicas provenientes
do vento. Este tipo de carregamento pode provocar diferentes tipos de falhas na estrutura
com diferentes velocidades de vento. Portanto, os diferentes efeitos provocados pela a acao
do vento em uma estrutura podem ser classificados de acordo com suas caracteristicas

como instabilidade estatica ou dindmica, como apresentado na Figura 3.

Figura 3 — Classificacao dos efeitos de vento

Efeitos da forca do vento
Instabilidades Estaticas Divergéncia Torcional
Gralloping

Instabilidades Dinamicas | Vorter shedding
Flutter

Fonte: Adaptado de Costa (2018).

Para a maioria dos problemas aeroelasticos é possivel prever seu comportamento
através de ensaios experimentais ou a partir de modelos analiticos simplificados. Assim,
de uma maneira geral, as equacoes se assemelham as encontradas em problemas dindmicos
lineares, onde ha problemas de autovalores, e sao descritas de forma generalizada a seguir

pela equagao (2.1):

mi + cyx + kyx = F(x,%,9,9,0, 0)
my + cyy + kyy = F(x,%,,9,0,0) (2.1)

1g0 + cgy + kg6 = M(y,y,6,0)
onde cada varidvel x,y e 6 representa uma amplitude associada a diferentes modos de
vibragoes, ou seja, x e y (eixos no plano da segdo) estao associados aos modos de flexao e 6
(eixo perpendicular ao plano da segao) estéd associado ao modo de torgao. As varidveis m e
Iy sao a massa e o momento de inercia de massa, ¢ e k representam o amortecimento viscoso
e rigidez, respectivamente. Nestes modelos, as forcas sao dependentes de caracteristicas
do escoamento como a sua velocidade e massa especifica, e podem também depender do
movimento da estrutura. Logo, para estudos na area de aeroelasticidade, é imprescindivel
se atentar com as forcas aerodinamicas exercidas pelo fluido a estrutura, uma vez que a

aeroelasticidade carrega informacgoes para essas cargas.

Sempre serd importante destacar o tipo de fendmeno aeroelastico que esté sendo

observado, pois isso influencia na solu¢do das equagoes. Em problemas como o flutter,
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mesmo nao havendo uma forga excitante a estrutura, a resposta do sistema pode continuar

aumentando, uma vez que neste problema ha uma vibragao autoexcitada.

Para estes casos onde o fendmeno é autoexcitado, os coeficientes das variaveis de
movimento (x,X,y,y,0,0) sao denominados coeficientes aeroeldsticos pois dependem da
frequéncia de oscilaggdo. Quando as forgas provenientes do escoamento nao sdo dependentes

do movimento da estrutura os coeficientes sdo denominados aerodinamicos

Como sera trabalhado o fenomeno de flutter, é apresentada a seguir uma descri¢ao
mais detalhada deste fendmeno, bem como algumas equagoes analiticas bidimensionais

que o descrevem.

2.1.1 Flutter

No inicio do século XX, crescentes oscilagoes foram observadas em uma asa de
aeronave quando esta estava em determinadas velocidades, levando ao colapso da estrutura.
Este foi um dos primeiros fendmenos aeroelasticos a ser observado, sendo denominado como
flutter (BLEVINS, 2001). O termo flutter era usado para diferentes tipos de fendmenos,
porém, atualmente tem sido usado de forma mais restrita. Entre os fendmenos que eram
denominados como flutter, tem-se o stall flutter, o panel flutter, o flutter cldssico, entre
outros. Oflutter cldssico é o mais comum e atualmente é referenciado apenas pelo nome
flutter.

O fendmeno de flutter, ou flutter classico, é uma oscilacao instavel resultante da
acao do vento, sendo caracterizado pelo acoplamento entre o modo de vibragao de torcao
e deslocamento vertical da estrutura. Quando a energia fornecida pelo escoamento se
iguala a energia dissipada pelo sistema hé uma condigao critica para a estrutura. Este
fenomeno foi observado inicialmente nos aerofélios. Porém, apds o acidente ocorrido com
a primeira ponte suspensa de Tacoma Narrows, ocorrido nos EUA em 1940, este termo

também passou a ser aplicado para pontes.

Bisplinghoff e Ashley (2013), Dowel (2004) et al. apresentam em seus trabalhos o
flutter como um prolema aeroelastico onde suas oscilagoes sdo responsaveis por dar mais

energia ao sistema, nao sendo necessario nenhuma forca externa para que ela se mantenha.

Uma estrutura submetida a uma carga de vento sofre uma excitacao que é amorte-
cida pelo efeito do amortecimento estrutural. Ha também o amortecimento aeroeléastico,
porém este tem um comportamento diferente do estrutural. Sua ocorréncia pode variar
conforme a velocidade do escoamento. O amortecimento estrutural permanece, porém
ha uma nova parcela proveniente do amortecimento aerodindmico. Esta parcela aumenta
conforme a velocidade também aumenta, até chegar em seu ponto critico. Neste ponto, o
amortecimento pode decair bruscamente. Entao, quando o amortecimento torna-se nulo
tem-se a velocidade critica de flutter. Para velocidades maiores que a critica, oscilagoes

instaveis podem acontecer caracterizando portanto o flutter.
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Tragando-se um breve relato do que aconteceu na Ponte de Tacoma, durante sua
construgao, projetou-se uma estrutura para suportar ventos de até 161 km/h. Porém, no
momento de seu colapso, eram observados ventos com velocidades préximas a 67 km /h,
muito inferiores a projetada. Segundo relatos de observadores do acidente, primeiro eram
observados movimentos verticais e, apds o alcance da velocidade em que ocorreu o colapso,
ocorreu uma mudanga brusca do movimento para torcao, sendo observadas amplitudes
angulares préximas a 45°. Houve, portanto, um rompimento dos cabos de sustentagao e
consequentemente a queda da ponte. Como a andlise estatica nao foi suficiente para evitar
os efeitos oscilatérios provenientes das a¢oes dindmicas, notou-se a relevancia do estudo

aeroelastico nesse tipo de estrutura para evitar novos casos desastrosos.

Um outro evento envolvendo o problema de flutter em pontes, ocorreu na ponte
suspensa Golden Gate nos EUA (Figura 4), no ano de 1951. A ponte com 1280m de
vao, sofreu efeitos de grandes amplitudes proveniente de uma carrega de vento que estava
a 110 km/h. Durante a instabilidade, onde ocorreu oscilagoes acopladas em torcao e
flexao vertical, foram relatadas amplitudes de 3.5m em flexdo vertical e 22° em torgao.
Posteriormente, a ponte passou por modificagoes em sua estrutura de forma a enrijece-la.
Apos anos analisando a causa da instabilidade aerodinamica nessa estrutura, identificou-
se que a remocao da barreira lateral da passarela estabilizava o modelo. Porém, foram
necessarias modificagoes geométricas desta barreira para possibilitar que a ponte suportasse

cargas de vento com o dobro da velocidade critica anterior.

Figura 4 — Ponte Golden Gate, EUA.

Fonte: Campetella (2020).

Na engenharia aeronautica, uma das primeiras investigagoes atribuidas ao fenémeno
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de flutter ocorreu durante a Primeira Guerra Mundial com a cauda horizontal do aviao
bombardeiro Handley Page 0/400 da Figurab. Segundo Bisplinghoff e Ashley (2013), foi
solicitado a Lanchester e a Bainrstow que investigasse a causa das grandes oscilagoes
sofridas pela fuselagem e cauda da aeronave. Descobriram, entao, que havia dois modos
principais de vibracao em baixa frequéncia. Em um modo os profundores oscilavam
defasados de 180° e no outro a fuselagem oscilava em torgao. Chegaram entao a conclusao
que as oscilagdes nao eram provenientes de fontes de vibragdes como o motor, e sim oriunda

da acao do vento.

Figura 5 — Avido Bombardeiro Handley Page 0/400

Fonte: Bisplinghoff e Ashley (2013).

A modelagem analitica do flutter descreve o acoplamento para dois graus de
liberdade de uma segao de um estrutura, movimento torcional (@) e o movimento vertical
(h), como visto na Figura 6. Esse modelo bidimensional pode ser aplicado tanto a tabuleiros

de ponte como perfis de aerofélio.

Para o sistema ilustrado na Figura 6, tém-se as seguintes equacoes:
mh + S,d +cph+kph =L, (2.2)

Soh + Iy& + co@ + kg = M, (2.3)

onde m ¢é a massa por unidade de comprimento, S, = ma ¢ o termo de acoplamento inercial
entre os movimentos de tor¢ao e deslocamento vertical e a é a distancia entre o centro
elastico de torcao e o centro de massa, I, ¢ momento de inercia de massa polar por unidade
de comprimento e L e M sao as forgas aeroelasticas. Utiliza-se o acoplamento de massa
S. quando o centro de massa nao coincide com o centro de torcao, do contrario esse termo

é nulo.

Um parametro também utilizado em anélises aerodindmicas é o nimero de Strouhal.

Este consiste na frequéncia adimensional de desprendimento de vértices e é definido pela
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Figura 6 — Movimento do perfil

Aa \

U, hY
b h

Fonte: Adaptado de Martins et al. (2014).

seguinte equacao:

fsD
U
onde f; é a frequéncia de desprendimento de um par de vortices, D é a altura e Uy € a
velocidade do fluido.

St = , (2.4)

O flutter tem como caracteristica a oscilagdo em dois graus de liberdade e uma

unica frequéncia, também conhecida como frequéncia de flutter.

Foi proposto por Scanlan e Tomko (1971) uma formulacao analitica para o calculo
das forgas aerodinamicas devido ao escoamento através de coeficientes aeroelasticos. Estes
coeficientes adimensionais sao conhecidos como coeficientes de flutter. Assume-se uma
linearidade entre as fungoes de forca e de momento com o movimento do aerofélio. Portanto,

para pequenas oscilagoes e uma velocidade uniforme Uy, as expressoes tém a forma:

L= \kHY — + kHi— + K> Hia + k*H —— |, 2.5
5 U, 20U 3 4(2[9) (2.5)
b PUSCO e e gs DO oy a1 (2.6)
= — p— a . .
2 "W 2Us 3 4 (2b)

Os coeficientes de flutter sao representados pelos Aj. e H;‘ (j=1,2,3,4), onde sdo
fungdes da frequéncia reduzida k = g—b. Alguns parametros sao utilizados como frequéncia

angular w = 27 f e a frequéncia de vibragao f . A forgas aerodinamicas de sustentacao

e de momento sao as variaveis L e M; p é a massa especifica do fluido; b = g é o valor

correspondente a meio comprimento da dimensao caracteristica do corpo; h e h sao o

movimento vertical da estrutura e sua derivada temporal; @ e & sao o movimento angular
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e sua derivada temporal. Outro parametro adimensional importante a ser usado é a
velocidade reduzida, apresentada na equacao 2.7 a seguir. Observa-se que nas equagoes
(2.5) e (2.6) que as forgas dependem do préprio movimento da estrutura, sendo portanto,

forgas de auto-excitagao

_ U
-

Adotando fungoes senoidais para descrever o deslocamento imposto pelo escoamento

U* (2.7)

a estrutura, tem-se como uma formulacao para a obtencao dos coeficientes de flutter, o

desacoplamento dos deslocamentos, como visto nas equagoes a seguir:

h(t) = hgsin(wt), (2.8)

a(t) = apsin(wt). (2.9)

Apos o desacoplamento dos deslocamentos, aplica-se entdo um deslocamento pura-
mente vertical, descrito pela equagao 2.8, nas equagoes de forcas descritas pelas equacoes

2.5 e 2.6, obtendo as seguintes equagoes:

L

# = [Hik cos(wt) +HZ sin(a)t)] , (210)
M

W(IZ)ZQIQ = [AT cos(wt) +AZ Sin(a)t)] ; (211)

Nota-se, pelas expressoes 2.10 e 2.11, que os coeficientes H] e A] sao obtidos das
componentes cossenoidais da forga de sustentagao e momento, respectivamente, enquanto os
termos H e A} sao termos dependentes das componentes senoidais. Através do movimento

angular for¢cado, da equacao 2.9, aplicado as equagoes 2.5 e 2.6, encontram-se:

L(1)

m = [H; COS(O)[) + H; sin(a)t)] , (212)
0 00
M (t
WI(JQQZJQ = [A; cos(wt) + Aj sin(wt)] i (2.13)
0 00

Portanto, os valores de H; e A% sao encontrados a partir da fase em seno da
sustentagdo e momento. Os demais coeficientes sdo obtidos com as fases em cosseno dessas

forcas.

Uma metodologia para encontrar os coeficientes Hy, Hj, A] e A} é apresentada em
Matsumoto (1996). E proposto uma relacéo linear entre os coeficientes obtidos através

do movimento de rotagao do corpo com os que sao dependentes do movimento vertical,
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sendo assim, obtendo os coeficientes H;, A5, H3 e A} ¢ possivel encontrar os demais. Essa

relacdo é apresentada nas equagoes a seguir:

H} = kH3, (2.14)
H = —kH;, (2.15)
A% = kA3, (2.16)
A% = —kA}. (2.17)

Na Figura 7 sdo apresentados exemplos dos coeficientes de flutter para diferentes
estruturas de ponte obtidos de forma experimental através de tinel de vento, onde sdo
comparados com os obtidos de forma numérica para um aerofélio. Os coeficientes sao

tragados para cada velocidade reduzida trabalhada.

A obtengao desses coeficientes de flutter é importante para a solucao das equagoes
de flutter. A determinacao da velocidade critica e frequéncia de instabilidade pode ser
feita apds a obtencao dos coeficientes de flutter. A velocidade critica U, é definida através
do valor da frequéncia reduzida k quando em sua expressao wo = 0. Portanto, calcula-se a

velocidade critica através da seguinte equacao:

U= —2. (2.18)

2.2 EQUACOES FUNDAMENTAIS PARA CFD

Nesta secao sao descritas equagoes fundamentais para a dindmica dos fluidos de
forma analitica para o estudo de um escoamento em torno de uma estrutura sélida. Além
disso, sdo apresentados uma fundamentagao basica sobre o modelo de turbuléncia utilizado

neste trabalho.

2.2.1 Equagoes governantes para dinamica dos fluidos

Para descrever o modelo de um escoamento incompressivel, newtoniano e com
viscosidade constante, onde as tensoes viscosas sao proporcionais as taxas de deformacgao
do elemento e ao coeficiente de viscosidade, sao utilizadas as equacoes de Navier-Stokes
como apresentadas a seguir. As equagoes, por se tratarem do campo do escoamento, sao
apresentadas do ponto de vista Euleriano, em que sao definidos um dominio ©Q e uma
fronteira I'. Em sua forma nao conservativa e em coordenadas cartesinas essas equagoes

apresentam-se a seguir para um escoamento incompressivel e viscoso:
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Figura 7 — Coeficientes de flutter para secoes de ponte e aerofélio.
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Equagao de conservagao da massa:
Vu=0 (2.19)

Equagao de conservagao da quantidade de movimento:

p?a—ltl +pV.{uu} =-Vp+V.(7) +1p. (2.20)

o € a massa especifica do fluido;

p é a pressao;
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u é o campo de velocidade;
7= [(Vu+Vul)] é o tensor de tensdes viscosas;
u € a viscosidade;

e f;, sdo as forgas.

2.2.2 Modelagem em referencial Lagrangiano-Euleriano Arbitrario (ALE)

Muito comum no estudo onde ha a interacao fluido estrutura, como o caso deste
trabalho, a formulacdo ALE é muito importante para a solu¢ao das equacoes de Navier-
Stokes.

Considerando um referencial Cartesiano fixo, baseado em coordenadas espaciais
Xq, (a = 1,nde) e tempo t, pode-se descrever o campo escalar f, uma grandeza genérica
transportada pelo fluido, como f = f(x4,1). A derivada total de f em relacao ao tempo é

determinada pela diferenciagdo usando a regra da cadeia,

df _(3f\ , Of dx
dt — \0t) g, Oxq dt

(2.21)

O primeiro termo do lado direito representa a variagao temporal de f em uma
posicao fixa enquanto o segundo termo pode ser interpretado como a contribui¢ao para
a derivada total causada pelo movimento de um observador movendo-se com velocidade
w = dx,/dt. Desta forma, a derivada total de f em relacao ao tempo para este observador

pode ser escrita como
d 0
—f = —f +w.Vf (2.22)
dt 0t ) hixo
Para o caso onde hé a movimentagao do observador através da propria velocidade
u do fluido, ou seja, acompanhando o material, tem-se a chamada derivada material dada

por
Df _ (%

ot

+u.Vf (2.23)
Dt )xﬁxo

A derivada material também pode ser apresentada com a combinacao das equagoes

2.22 e 2.23 na seguinte forma:

Df df
— =—+(u-w).V 2.24
L= O ) vy (224

Observa-se na Equacgao 2.24, a derivada da variavel f nao esta relacionada a um
tempo em uma posicao fixa. O termo é uma derivada total que estd movendo-se com

velocidade w. Esta equacao é apresentada em sua forma generalizada.

E possivel descrever a descricao Euleriana da equagao, quando o termo w = 0. Em

casos onde o observador move-se na mesma velocidade do fluido, ou seja, w = u, tem-se a
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chamada descri¢ao Lagrangiana. A velocidade do observador w pode ser definida de forma

arbitraria buscando a descricdo mais conveniente para a solug¢ao do problema em estudo.

Neste trabalho ha a abordagem Lagrangiana, uma vez que adota-se a velocidade
w para o fluido e estrutura para os pontos em em que ambos estao em contato. Em
pontos distantes a estrutura, a abordagem Euleriana sera utilizada, pois para esta regiao
considera-se w = 0. A regiao transicional presente entre estas duas descri¢des é o campo

descrito pela Lagrangiana-Euleriana Arbitraria (ALE - arbitrary lagrangian-eulerian).

Das equagoes 2.23 e 2.24 pode-se escrever:

of _A
(E)xﬁXO +uVf= ’r +(u-w).Vf (2.25)

Fazendo:

v=u-—w (2.26)

onde v é denominada velocidade convectiva generalizada ou aparente, as equagoes de Navier-
Stokes podem ser reescritas em referencial Lagrangiano-Euleriano Arbitrario, aplicando-se

a equacao 2.25 ao campo de velocidades u, como:

d
p(d—b;+v.Vu) +Vp-Vo=f (2.27)

A equagao de conservacao da massa 2.19 em conjunto com a equagao 2.27 sao a
forma de descricao ALE das equagdes de Navier-Stokes a serem utilizadas para o caso de

interacao fluido estrutura.

2.2.3 Modelo de turbuléncia

A turbuléncia pode ser entendida como um movimento cadtico, altamente instavel,
tridimensional, dependente do tempo e em geral associado a elevado niimero de Reynolds,
ou seja, as forgas inerciais sdo predominantes em relac¢ao as viscosas (Wilcox; Traci, 1976).
O escoamento é uma fung¢ao do nimero de Reynolds onde, para baixos valores desse
parametro, as forcas viscosas sao predominantes o portanto o escoamento comporta-se de
forma regular (escoamento laminar). Este tipo de escoamento pode ser completamente
descrito pelas equacoes de Navier-Stokes. Quando ha um elevado niimero de Reynolds,
as forcas inerciais superam as viscosas, tornando-se instavel, mesmo com a imposi¢ao
de condicoes de contorno constantes. Este tipo de evento é conhecido como escoamento
turbulento. Segundo White (1962), neste regime a viscosidade passa a ter flutuagoes
randomicas. De acordo com Versteeg e Malalasekera (2007), a partir de determinado
numero de Reynolds, todos os escoamentos tornam-se turbulentos. O niimero de Reynolds

¢é adimensional e possui a seguinte equacao:
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Re = — (2.28)

onde U ¢ a velocidade do escoamento, D uma dimensao caracteristica e v é a viscosidade

cinemaética.

Na turbuléncia ocorre um efeito de cascata, onde conforme se diminui a escala de
turbuléncia, ha a transferéncia de energia cinética dos maiores vortices para os menores,
até que ocorra a dissipacao da energia na forma de calor. Os escoamentos turbulentos
possuem forma de escoamentos rotacionais, denominados turbilhoes com ampla variedade
de escalas. As particulas de fluido possuem constante movimento, aproximando-se cada
vez mais uma das outras, levando a uma constante mudanca da quantidade de movimento,

massa e calor.

As variaveis que sao relacionadas ao escoamento turbulento, pelo fato dele ter um
comportamento randémico, podem ser descritas através de duas parcelas, sendo uma o seu
valor médio e a outra a flutuacdo. A soma destes dois termos é denominada decomposi¢ao
de Reynolds. Um exemplo ¢ ilustrado pela Figura 8, onde pode se observar o caso em que
a variavel de interesse é a velocidade. Tem-se, portanto, U como sua parcela média e a
flutuagao dada por u’(f). A equacao a seguir é a decomposi¢do de Reynolds da velocidade.
A parcela responsavel pelas flutuagoes turbulentas sempre tem caracteristicas espaciais

tridimensionais.

u(t) =U+u'(1) (2.29)

O alargamento de vortices ¢ a denominagao para o processo de extragao de energia
do escoamento médio por parte dos turbilhdoes maiores que estao em interagao. Os
turbilhoes sao distorcidos com a presenca de gradientes médios de velocidade em escoamento
cisalhante. Os redemoinhos sao portanto esticados, pois suas extremidades se locomovem

com velocidades diferentes.

As escalas de turbuléncia foram denominadas escalas de Kolmokorv, em homenagem
ao pesquisador russo que desenvolveu pesquisas a respeito da estrutura da turbuléncia,
como microescalas de Kolmokorv. Nessas escalas, a energia proveniente do movimento das
pequenas escalas dos turbilhoes é dissipada na forma de energia térmica interna. Como

consequeéncia, ocorre maiores perdas de energia que sao provenientes da turbuléncia.

Devido a essas caracteristicas do escoamento turbulento, torna-se dificil um equa-
cionamento matematico para prever o comportamento turbulento, exigindo assim um
modelo especifico para cada situagao. Destacam-se trés grupos de modelos de turbuléncia,
de acordo com a forma como ¢é feita a decomposicao do escoamento e o tratamento dos
termos adicionais. A DNS (Direct Numerical Simulation) é uma dessas simulagdes onde

todas as escalas da turbuléncia (espaciais e temporais) sdo simuladas numericamente,
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Figura 8 — Exemplo de um sinal para a velocidade em um escoamento turbulento.

|

Fonte: Versteeg e Malalasekera (2007).

através das equacoes de Navier-Stokes, desconsiderando as diferencas das caracteristicas
entre as pequenas e grandes escalas de turbuléncia. Este método tem um elevado custo
computacional, uma vez que, para sua solugdo, é necessario um elevado refinamento e um
pequeno passo de tempo. O custo computacional é um aspecto importante a se considerar
para a escolha da metodologia a ser utilizada para modelar a turbuléncia, uma vez que ele
é expresso através da quantidade de tempo que é gasto para computar as solugoes das

equagoes do método numérico.

Uma outra metodologia destacada é o LES ( Large Eddy Simulation). Neste modelo,
faz-se um processo de filtragem nas equagoes de Navier-Stokes obtendo as equacoes das
grandes escalas de movimento que serao resolvidas numericamente. As menores escalas
sao modeladas por técnicas de sub malhas. Esta é uma modelagem mais simples de se
trabalhar para pequenas escalas e demanda um custo computacional intermediario, sendo

vantajoso para observagoes em regioes proximas a estrutura.

A metodologia RANS (Reynolds averaged Navier-Stokes equation) é também uma
das trés metodologias de destaque. Este método tem origem no fim do século XIX, quando
Reynolds publicou seus resultados sobre turbuléncia, sendo de grande importancia para
futuros estudos e desenvolvimentos na area (Wilcox; Traci, 1976). Nesta metodologia,
aproxima-se as variaveis das equacoes de Navier-Stokes por suas médias temporais, sendo
utilizada para simplificar a modelagem da sub malha, com um baixo custo computacional.
Ao aplicar a média temporal a Equagao (2.20), produz-se um termo de tensao adicional

conhecido como tensor de Reynolds.

Os modelos que solucionam o problema de turbuléncia utilizando a metodologia

RANS podem ser classificados através de caracteristicas de seu equacionamento. Dentre
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essas classificagoes, destacam-se os modelos de duas equagoes, ou seja, esse é o niumero de
equagoes de transporte adicionais que precisam ser resolvidas juntamente com as equagoes
do escoamento médio. Nestes modelos utilizam-se equagoes de propriedades turbulentas.
A equagao da energia cinética turbulenta k junto com a equagao da taxa de dissipacao
da energia cinética turbulenta €, que se relaciona com o parametro w, taxa de dissipagao
especifica da turbuléncia, onde w = €/k , sdo equagdes utilizadas e caracterizam os modelos
k—¢€k—-weok—wSST (Shear Stress Transport). Por se tratar da combinacao dos
outros dois, o modelo k — wSST ¢é bastante empregado em simulagoes e serd abordado

posteriormente.

Para os modelos de duas equagoes, considera-se a hipotese que as tensoes de
Reynolds, os gradientes de velocidade média e a viscosidade turbulenta v; sao dependentes
do gradiente de difusao k. Tem-se que a viscosidade turbulenta é resultante do produto
entre a velocidade turbulenta e a escala de comprimento turbulenta. Para este tipo de
modelagem, a escala de velocidade turbulenta é obtida através das equacoes de transporte
da energia cinética turbulenta. A energia cinética turbulenta e a solugao de suas equagoes de
transporte, representada pela taxa de dissipacao, podem fornecer a escala de comprimento
turbulenta. Modelagens com duas equagoes apresentam bons resultados sem demandar

um alto custo computacional, sendo assim muito utilizada.

O modelo k —wSST ¢é uma variagdo do modelo BSL ( Baseline k —w) de viscosidade
turbulenta proposto por Menter (1993), onde hd um termo adicional responséavel pelo
transporte da tensao cisalhante turbulenta principal em com gradientes adversos de pressao

e separacao da camada limite.

O modelo k — wSST é proveniente da equacao de transporte da energia cinética
turbulenta (k) que é descrita na Eq. 2.30 e pela equagdo da taxa de dissipagdo especifica

de energia cinética turbulenta(w), conforme a Eq. 2.31.

A equacao que define a energia cinética turbulenta é descrita da seguinte forma:

ok 0k _ 0 [( w)ok
ot Ox  Ox v 0x

e a equacao da taxa de dissipacao da energia cinética turbulenta (w) é dada a seguir:

] +PF — gk, (2.30)

Ok

Pk 1 0k
+ao— — B’ +2(1-F) Uwz—a—a—w, (2.31)
7 w 0x Ox

o T Vox T ox

ox

Ow

dw ow 0 [( v, ) ow
v

onde, i; sao componentes de velocidade, v é a viscosidade cinemaética, v; é a viscosidade
turbulenta, P é a parcela da producao de energia cinética turbulenta e os termos a, 8, 8%, o
e 0, sao constantes empiricas dos modelos de turbuléncia, sendo seus valores encontrados

na Tabela 1. O termo F; é uma funcao de mistura definida pela equacao a seguir:
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Fi = tanh (£?), (2.32)
, 10kow . _
[ = nnrz{QoL%k_gzjzigzigj 10 10}. (2.33)
A viscosidade turbulenta v, é dada por:
k
v, = A (2.34)

max (a1w; |5|Fz)’
em que a; é uma constante igual a 0.3, |s| ¢ o mddulo do tensor deformacao do escoamento

médio e Fs é a funcao de mistura para a viscosidade turbulenta, definida por:

Fy = tanh (n?), (2.35)
2k1/2 500y

= = .1 2.36

n=max {ﬁ*wd’ de} ( )

As demais constantes sdo apresentadas na Tabela 1.

Tabela 1 — Constantes das equacoes do modelo de turbuléncia k — wSSt

B ®-w Pk-w Tkk-w OCTwk-w Qk-e Pk-—e OTkk—e OTwi—e
0.09 5/9 3/40 0.85 0.5 0.44 0.0828 1 0.856

Fonte: OpenFOAM (2021).

O modelo de turbuléncia k — w SST proposto por Menter (1993) é utilizado combi-
nado com fungoes de parede logaritmicas. Para turbuléncia isotropica, pode ser feito uma
simplificacao das equacoes, sendo portanto, os valores iniciais da energia cinética da turbu-
léncia e da taxa de dissipagao estimados pelas Equagoes (2.37) e (2.38) (GREENSHIELDS,
2019).

3
kzéuag2 (2.37)
k0,5

onde I ¢ a intensidade de turbuléncia, U ¢ a velocidade uniforme do escoamento, L um

comprimento caracteristico da estrutura e C, ¢ uma constante empirica igual a 0,09.

O periodo em que o escoamento deixa de ser suave e permanente e torna-se

flutuante e agitado é chamado de regime transiente. Este regime é caracterizado para uma
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faixa de Reynolds onde o escoamento nao tem mais o comportamento laminar e comeca
apresentar turbuléncia. Alguns modelos de turbuléncia foram desenvolvidos para investigar
a influéncia das condi¢oes de contorno transientes e analisar esta faixa de transicao do

laminar para o turbulento em escoamentos com baixo ntimero de Reynolds.

Menter et al. (2006) desenvolveu um modelo que trata o escoamento nesta faixa
de uma forma semi-empirica. Ele é baseado em duas equagoes de transporte, uma para
intermiténcia e outra para os critérios de inicio de transicao. Este modelo, por possuir
correlagdo com o modelo de turbuléncia k — wSST, foi denominado como SST Gamma
Theta (k — wSST LM).

A modelagem proposta correlaciona a intensidade turbulenta com a espessura do
momento do nimero de Reynolds, Reg;, no inicio da transicao. O modelo é baseado
na intermiténcia y, que é definida como uma fracao do tempo na qual o escoamento
é turbulento. A sua formulacdo para as equacgoes de transporte pode ser encontrado
em Menter et al. (2006). A intermiténcia pode ser adotada como 0 em regides onde o
escoamente ¢é totalmente laminar, igual a 1 para escoamentos totalmente turbulentos e
valores entre 0 e 1 para a regiao transiente. A espessura do momento do nimero de

Reynolds, Reg;, pode ser definida através das seguintes equacoes:

0.2196

Tu?

Reg, = 1173.51 — 589.428Tu +

331.5
Reg, = se Tu>1.3 (2.39)

(Tu — 0.5658)%-671

,se Tu <1.3

onde

V2/3k

Tu =100
U]

(2.40)

e k ¢é definido pela Eq.2.37.
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3 TECNICAS NUMERICAS

Neste capitulo sao apresentadas, de forma sucinta, algumas técnicas numéricas
utilizadas no trabalho. Primeiro, descreve-se a plataforma computacional OpenFOAM, a
qual foi selecionada por ser uma ferramenta simples, livre e gratuita. Na sequéncia, sao

descritas as técnicas numéricas adotas para a solucao de algumas equacgoes.

3.1 PROGRAMA UTILIZADO PARA CFD

Distribuido desde 2004, o programa em dindmica dos fluidos OpenFOAM ( Open
source Field Operation And Manipulation) desenvolvido em linguagem C++, é capaz de
solucionar numericamente as equagoes através de seu proprio solver. Como relatado em
Odone (2020), historicamente, o OpenFOAM foi criado por Henry Weller no Imperial
College London em 2004, juntamente com Chris Greenshields e Mattijs Janssens que
fundaram a empresa OpenCFD Ltd., e tornaram este codigo aberto. Nos anos seguintes, a
empresa dedicou-se a distribuir e realizar a manutencao do software. Em 2011, a OpenCFD
foi adquirida pela Silicon Graphics Group (SGI), e esta foi adquirida pelo grupo ESI
em 2012 (CHEN et al., 2014). Na época da aquisi¢do da OpenCFD pela SGI, foi criada
a OpenFOAM Foundation, com o propésito de manter o codigo do software aberto e
distribui-lo ao ptiblico em geral. As versoes produzidas pela ESI podem ser encontradas
no site openfoam.com, enquanto que as versoes lancadas pela OpenFOAM Foundation
podem ser encontradas em openfoam.org (OPENFOAM, 2019).

A linguagem de programagcao é usada para criar executaveis, que estao organizados
nas categorias de solvers, bibliotecas e utilitarios. A Figura 9 apresenta a visao geral por
tras do openFOAM. Os solvers sao responsaveis para solucionarem as equacoes numeéricas,
os utilitarios compreendem as ferramentas de pré e pds processamento e por fim as
bibliotecas presentes auxiliam nos dois outros grupos. O codigo foi langado com o status
livre e fonte aberta pela GNU General Public License. O OpenFOAM ¢ utilizado em
diferentes areas da engenharia, pois possui diferentes ferramentas capazes de resolver

problemas de dinamica dos fluidos, acustica, mecanica dos sélidos e eletromagnetismo.

(GREENSHIELDS, 2019)

3.2 DISCRETIZACAO

O método dos volumes finitos é aplicado utilizando o programa OpenFoam para
transformar as equacoes diferenciais do meio continuo em um sistema de equacoes discreti-

zadas.

Para que isso ocorra, alguns passos sao realizados. Define-se um volume de controle,

onde o mesmo serda decomposto por elementos, como na Figura 10, e suas variaveis de
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Figura 9 — Estrutura por tras do OpenFOAM.

Open Source Field Operation and Manipulation (OpenFOAM) C++ Library

Meshing User Standard Others
Tools Applications|Applications e.g.EnSight

Utilities ParaView

Fonte: Greenshields (2021).

interesse serdao alocadas em seu centroide.

Figura 10 — Discretizagdao de um volume de controle com elementos triangulares

Fonte: Andrade (2014).

Nesta figura, ha a representacao dos volumes de controle triangulares de uma
discretizacao arbitraria. O volume de controle central P é onde o balango de fluxo sera
efetuado. Os vizinhos da célula central P s@o os volumes de controle A, B e C que possuem
um lado (face) compartilhada com o volume de controle P. Os pontos médios das faces
compartilhadas sao representados por fpa, fre € fpc, correspondendo respectivamente a

face compartilhada entre os volumes A, B e C e o volume central P.
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Conhecendo as equagoes de conservacao, a discretizacao via volumes finitos consiste
em integra-la em um nimero finito de volumes de controles e em um intervalo de tempo
At. Posteriormente, sao encontradas aproximacoes numéricas das integrais para cada
volume de controle, através da aplicagao do teorema do divergente (Gauss) nas integrais
das equagoes de conservagao, sao obtidas as informagoes nas faces do volume. Sao feitas
aproximacoes dos valores das varidveis nas faces e as derivadas com a informagao das
variaveis nodais (diferenga central). E, por fim, obtém-se a montagem e solugao do sistema

algébrico.

3.3 ESQUEMAS CONVECTIVOS

Em dinamica dos fluidos, deve-se dar uma attencao especial para os termos con-
vectivos das equacoes de Navier, uma vez que esses termos sao responsaveis por muitos

fendmenos complexos do escoamento.

3.3.1 Velocidade - Esquema upwind linear:

Esquema de segunda ordem que utiliza pesos de interpolacao upwind, com uma
correcao explicita com base no gradiente local das células. Emprega a proposta apresentada
por Warming e Beam (1976), onde um operador de transigdo é introduzido para permitir
a mudanca espacial automatica do esquema MacCormack para o esquema upwind sempre
que as velocidades caracteristicas locais sao do mesmo sinal. Segundo os autores, essa

alternativa garante que a conservagao e a consisténcia local sejam mantidas.

Em linhas gerais, os esquemas que participam do método, upwind e MacCormack,

podem ser descritos como a seguir indicado:

a) esquema puramente upwind: assume que o valor da propriedade transportada
na face da célula é totalmente influenciado pelo valor a montante. Esse esquema
garante a conservagao no volume de controle, os controles nas fronteira, por
ter coeficientes positivos, e a propriedade de transporte. Por se basear em um
esquema de diferenciacdo para tras (backward), é um esquema com a precisao

limitada devido a aproximacao de primeira ordem.

A Figura 11 é uma ilustragdo do método, onde P é o n6 central do volume de
controle, que é delimitado pelas faces w e e. Os n6s W e E sdo os nés vizinhos
de P. Nas faces w e e, a variavel transportada ¢ assume o valor dos nés a

montante, ou seja, ¢,, = dpw e ¢, = pp e P na face e;

b) esquema MacCormack, ou esquema preditor-corretor: técnica explicita de
marcha no tempo com precisao de segunda ordem no espaco e tempo. As
variaveis no tempo ¢ sao conhecidas e as no tempo t + At sao calculadas com as

do tempo .
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Figura 11 — Esquema upwind.
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Fonte: Versteeg e Malalasekera (2007).

Os valores da varidavel no n6 de interesse P, no tempo t + Ar é obtido pela

expressao 3.1.

0
PN = ¢, + At (—¢) (3.1)
0t | 1nédio
onde (%—‘f) é o valor médio de g—‘f entre t e t + At
médio

O termo (%—f) i incorpora as informagoes da derivada segunda da expansao
medio

em série de Taylor e é obtido por uma técnica preditora-corretora.
De forma resumida, as etapas para a avaliacao deste termo sao:
¢) passo preditor:

o substituir as derivadas espaciais na equacao de continuidade por diferenca

para frente (forward);

a¢t_ zu%_u}‘ t¢tE_¢§’
(E)P__(qﬁp 0x Tip 0x

o obter os valores previstos das variaveis com os dois primeiros termos da

série de Taylor:

_ o\
t+At — + (_) At
(¢)P ¢P ot »

d) passo corretor:



40

o obter os valores previstos para o tempo ¢ + Az, retornando a equagao de
continuidade com os valores previstos no tempo t e fazendo a diferenca

para tras backward nas derivadas espaciais:

+u
ot

_\ +A? —t+At _ —t+At ~1+At _ =t+At
8/0 - _ ﬁf*’.At L.J i-1,j —{+Atpl,1 pl—l,]
bJ Ax LJ Ax

i,j

—\ [+At —t+At —t+At ~t+At 2 1+AL
¢ o Up T U _anPp O
( - _ ¢t+At P w + ut+At P w

ot )p P ox P ox

e 0 valor médio da derivada (%—f) i ¢é obtido da média aritmética:
medio

(9_¢ _1 3_¢ t . 8_(5 1+At
ot medio_ 2 ot P ot P

 substituir o valor acima na Equacao 3.1 para obter a solucao corrigida.

3.4 ACOPLAMENTO PRESSAO VELOCIDADE

Para a solucao das Equagoes 2.19 e 2.20 ¢é necessario um método que possa resolver o
acoplamento proveniente de cada termo de velocidade que aparece em ambas as equagoes. A
componente onde aparece o termo de pressao ¢ um dificultador para a solucao das equacoes,
pois ela somente aparece nas equagcoes de conservagao da quantidade de movimento, nao

existindo equacao adicional nos casos em que o escoamento é incompressivel.

Uma maneira mais simples de solucao é tratar a nao linearidade através de métodos
numéricos iterativos e solucionar as equagoes de forma simultdnea. Um outro meio para
resolucao das equacgoes ocorre de forma segregada, onde cada variavel tem seu proprio
sistema de equagoes. Para esta metodologia, a nao linearidade e o acoplamento das

variaveis sao tratados no mesmo processo iterativo.

3.4.1 O problema do “tabuleiro de xadrez”

Realiza-se a discretizagao em um espago unidimensional sobre a malha uniforme

exibida na Figura 12.

Para o n6 central, as equagoes discretizadas de quantidade de movimento e conti-

nuidade sao:

dp
u u F _ pu
ag + ngb apu’ = by /VC Tx dv (3.2)
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Figura 12 — Problema em uma dimensao.
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Fonte: Moukalled et al. (2016).
e +my =0 (3.3)

Nessas expressoes, a., ar sao os coeficientes do né central C e de seus vizinhos,
resultantes das técnicas de discretizagao, b, sdo os termos fontes, n, e n,, sdo os fluxos

de massa nas faces e e w, respectivamente, VC denota volume de controle.

A aproximacao do termo de pressao da Eq. 3.2, por diferenca central, tem a forma:

0 -
—pdV:pE Pw

Ve A
vC 0x QAXC (3 )

Para o caso de um problema com fortes oscilagoes de pressao e velocidade, como
ilustrado na Figura 13, a combinagao das expressoes acima pode levar a solugoes que

diferem, significativamente, do problema real.

Figura 13 — Problema unidimensional com oscilagbes nos campos de pressao e velocidade.
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Fonte: Moukalled et al. (2016).
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3.4.2 Malha escalonada e o processo iterativo

Uma alternativa para contornar a situacao apresentada na subsecao 3.4.1 é o uso
de malhas escalonadas para pressao e velocidade. O acoplamento pode ser aplicado se
as diferentes variaveis forem armazenadas em locais escalonados de modo que nenhuma
interpolagao seja necesséaria para calcular o gradiente de pressao na equacgao de quantidade
de movimento e o campo de velocidade na equagio de continuidade (MOUKALLED et al.,
2016).

Um exemplo de malha escalonada ¢ apresentado na Figura 14. Na grade escalonada,
o campo de velocidade é armazenado nas faces das células da Figura 14(a), enquanto a

pressao e todas as outras variaveis sao armazenadas nos centréides da célula da Figura
14(b).

Figura 14 — Volume de controle para a equagao de quantidade de movimento (a) e de
continuidade (b).
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1 u, u
O——>—0O —b>" @ P —>—O0—>| Ay,
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- >-——— >
OX ox,
(b) Dx;
u u,
O——>—O0— P @— P>° ﬂ) O —| Ay,
Ww w C £ 1) EE ’
|
C o 6x. | ox, "

Fonte: Moukalled et al. (2016).

A partir destas propostas surgiram algoritmos para solucionarem as equacoes de
forma iterativa. A maior parte dos solvers do OpenFOAM usa os algoritmos conhecidos
como PISO ( pressure implicit split operator) e SIMPLE (semi implicit method for pressure
linked equations). O PISO ¢é utilizado par problemas transientes e o SIMPLE para casos
estacionarios (GREENSHIELDS, 2019).

Com a combinagao dos algoritmos citados surgiu um novo conhecido como PIMPLE.

Este é muito parecido com o SIMPLE, onde ha a iteracao para cada passo no tempo e ha o
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avanco no tempo quando ocorre a convergéncia. Assim como o PISO, este é também usado
em casos transientes, porém uma melhor estabilidade é obtida do PIMPLE em relacao ao
PISO, especialmente ao lidar com grandes intervalos de tempo em que o nimero maximo
de Courant pode estar consistentemente acima de 1 ou quando a natureza da solucao é

inerentemente instavel.

Assim como o SIMPLE, ha essencialmente um procedimento de adivinhagao e
correcao para o calculo de pressao no arranjo de malha escalonada, porém ¢ feito este
procedimento para cada passo de tempo. O processo inicia-se aplicando valores iniciais
arbitrarios de pressao p*. No préximo passo, avalia-se se os campos de velocidade a serem
obtidos com estes valores iniciais atendem a equacao de continuidade. A seguir sao feitas
as corregoes nos valores de pressao e novamente sao avaliados os campos de velocidade,
aplicando as correcdes necessarias a eles também. Aplica-se os termos corrigidos nas
equagoes de transporte. Este processo, como apresentado na Figura 15, é feito diversas
vezes até que seja encontrado uma convergéncia e assim prosseguir para o proximo passo
de tempo (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). A equagao de corre¢ao de pressao
é suscetivel a divergéncia, a menos que algum termo de relaxacao seja usado durante o
processo iterativo. Este algoritmo utiliza de corretores externos para defininir quantas
interacoes devem ser executadas para que ocorra o avanco no tempo. Ele iterage até
que a convergéncia do passo de tempo seja alcancada e assim marchar no tempo. Os
critérios para convergéncia de intervalo de tempo sao definidos como a tolerancia absoluta
do solucionador, que é, por padrao, le-5. Isso torna o algoritmo rapido quando estavel,

mas da espago para muitas iteragoes quando ocorrem instabilidades.

O namero de corretores internos é o niimero de vezes que a pressao € corrigida
em uma iteracao. Normalmente, isso deve ser definido como baixo. Um grande niimero
de corretores raramente melhora os resultados e deve estar em conformidade com esta

recomendacao.

A estabilidade deste algoritmo pode ser melhorada reduzindo o fator de relaxacao,
ao fazer essa convergéncia demorara mais e, portanto, mais corretores externos devem ser
adicionados (semelhante ao estado estacionario, SIMPLE). Isso é 1til na protecao contra
solugoes instaveis, onde o niimero maximo de Courant provavelmente aumentara. Existem
limites para isso e, as vezes, é melhor simplesmente reduzir o tamanho do intervalo de

tempo ou se o intervalo de tempo automéatico reduzir o nimero maximo de Courant.

3.5 MOVIMENTACAO DA MALHA

Em problemas de interagao fluido estrutura, ha de se ter um cuidado em espe-
cial do ponto de vista computacional. Na regiao préxima a estrutura, em movimento,
deve-se compatibilizar o movimento dela, onde as equagoes sao formuladas no referencial

Lagrangiano, com o movimento do fluido, este possui equagoes desenvolvidas no referencial
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Figura 15 — Esquema PIMPLE

PIMPLE

Lucas Lucinda | August 31, 2021

1 Entrada com variaveis aleatorias
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equacgoes discretizadas de
momento.
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Definir os valores encontrados

de velocidades e pressdo como
novas variaveis de entrada

Passo 3 : Corrigir a presséao
e as velocidades.

Passo 4: Resolver todas as
outras equag0es de
transporte discretizadas.

- PROXIMO PASSO
- DE TEMPO

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Euleriano. Quando ha uma descri¢do para as equagoes do fluido utilizando um referencial
Lagrangiano-Euleriano arbitrario (ALE), apresentado anteriormente, ocorre a compatibili-
dade cinematica e dindmica adequada das equacoes que descrevem o corpo e o fluido na

regiao de encontro entre eles.

A defini¢do de um dominio é essencial para a solugao de problemas em CFD, sendo
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assim, divide-se o dominio em duas regides vizinhas, assim como o problema proposto por
Takashi e Hughes (1992). O dominio é dividido em uma regiao externa (Qg) onde é feita
uma descricao Euleriana, ou seja, héd apenas o escoamento, e uma regiao interna, onde
ocorre o contato entre o fluido e a estrutura que é descrito pelo modelo ALE (Qupg()).
A divisdo do dominio da regides Qp e Qurr ¢ mostrada na Figura 16. E importante que
toda a regiao Q4rp contenha as maximas amplitudes que a estrutura possa ter, portanto,
para o caso apresentado por este trabalho, a fronteira definida por esta regiao coincide
como todo o dominio. Os vetores d e w sdo responsaveis por armazenar as variaveis

deslocamento e velocidade da malha respectivamente.

Figura 16 — Descricao representativa das duas regioes do dominio do problema

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

A fronteira I'; representa o delimitador entre a regiao definida por Qg e QarEg.
Para os problemas propostos fronteira I'; representa as fronteiras do dominio do problema,
e toda a caixa de dominio é o Qa;r. Nesta fronteira e na regiao Q ja nao ha mais o
movimento da malha. A fronteira I'c é o local de contato entre fluido e estrutura. A
malha deve acompanhar o movimento e nao ultrapassar as fronteiras. Com essas defini¢oes,
as seguintes condi¢oes sao elencadas para o deslocamento da interface e velocidade da

fronteira fronteira I'c dados por d. e U,:

d =0 sobre I’ (3.5)

w =0 sobre I'; (3.6)

d = d, sobre I'c (3.7)
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w = U, sobre I'c (3.8)

A compatibilidade cinematica e dinamica sao garantidas e as varidveis d, estao,

portanto, relacionadas ao deslocamento e velocidade da estrutura.

As condigbes propostas pelas equagoes 3.5, 3.6, 3.7 e 3.8 sao fundamentais e o
deslocamento e velocidade da malha na regiao Qa7 g, mesmo que escolhidos arbitrariamente,
nio devem viola-las. E importante ressaltar que o movimento da malha deve ocorrer de
forma gradual e suave, de modo a evitar que ocorra a sobreposi¢do durante o movimento.
O espagamento entre os nés é mudado alongando-se ou encurtando-se de forma suave,
retratando assim o movimento. Quando as regioes Q4 g sao suficientemente extensas e
contem toda amplitude de movimento do corpo, estas condi¢oes sao atendidas através das

solugoes dos problemas:

d = pBd, (3.9)

w = BU. (3.10)

onde B ¢é a solucao da equacao de Laplace com condi¢oes de Dirichlet:

v3(B) =0 (3.11)
B =0 sobre I'; (3.12)
B =1 sobre I'c(z) (3.13)

A solucao destas equagoes foi feita utilizando o solver interno do OpenFOAM.
Na implementacao adotada neste trabalho, a regiao Qapr é definida pelo conjunto dos
volumes finitos que se encontram em todo dominio limitando-se a regiao pertencente ao

corpo definido pela fronteira I'c.

3.6 SOLUCAO DAS EQUACOES DE FLUTTER UTILIZANDO AJUSTE DE CURVAS
PELO METODO DOS MINIMOS QUADRADOS

Para a solucao das Equacoes a seguir é necessario a utilizacado de alguma técnica

numérica.

% = [Hj cos(wt) + H} sin(wt)] , (3.14)
M(1) = [A’{ cos(wt) + A} sin(a)t)] : (3.15)

k2hopU2,2b
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L(t

m = [H; cos(wt) + Hy sin(wt)] , (3.16)
M(t

nggw = [A; COS((,L)I') + A;’ sin(a)t)] . (317)

Uma opgao ¢é a utilizacdo de uma metodologia similar a encontrada para solucao
de problemas dindmicos. Assim sendo, estas equagoes podem ser descritas de uma forma

generalizada como apresentado a seguir:
C(t) = Acoswt + Bsinwt (3.18)

onde C(t) é uma funcao dependente da resposta dos coeficientes aerodinamicos ao longo
do tempo, w ¢ a frequéncia do movimento, conhecida para cada velocidade reduzida, e A e
B sdo constantes numéricas. Para encontra-las, ajusta-se as equagoes 3.14 a 3.17 a funcao
mostrada na Equacao 3.18 utilizando-se o método dos minimos quadrados (HELENE,
2006).

Para fazer esse ajuste, utiliza-se os da resposta dos coeficientes aerodinamicos
para cada ponto no tempo para aproximar os resultados com a equacao 3.18. O método

portanto faz o seguinte ajuste:

m

D angm(?) (3.19)

k=0
onde determina-se os a, que minimizam a soma dos quadrados residuais, e g,,(t) é a
fungdo a ser ajustada. Portanto, para o problema proposto encontra-se dois valores (apea;)

que serao os termos A e B da equacao 3.18.
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4 EXEMPLOS APLICADOS

Neste capitulo sao apresentados os exemplos a serem simulados. Primeiro é
apresentado o problema para uma geometria de um aerofélio e posteriormente a de uma

secao genérica do tipo retangular.

Com objetivo de estudar a aplicabilidade do modelo de flutter proposto por Scanlan
e Tomko (1971), foram realizadas simulagoes de um escoamento atuando sob diferentes

estruturas, com uma vibragao forcada conhecida.

Inicialmente, fez-se o estudo para um perfil de aerofélio simples e simétrico. Realizou-
se um estudo de malha e aplicou-se os algoritmos de movimento do corpo. Na sequéncia,
o aerofélio com movimento vertical e torcional conhecido é submetido a um escoamento

laminar para a obtencao dos coeficientes de flutter.

No segundo exemplo, tem-se a andlise do escoamento ao redor de uma secao
retangular. Os coeficientes de flutter para essa secao sao obtidos por meio de vibragoes

forgadas.

Ressalta-se que nos exemplos forca-se o movimento através de equagoes senoidais
descritas pelas Equagoes (2.8) e (2.9). Com o uso do OpenFOAM, sao simulados para
cada exemplo, o escoamento submetido a diferentes velocidades reduzidas ao longo do
tempo. Com isso, obtem-se os coeficientes aerodinamicos de sustentacao e de torcao.
Posteriormente, faz-se o tratamento da resposta do sinal desses coeficientes via ajuste de
curvas pelo método dos minimos quadrados, para a obtencio dos coeficientes de flutter

descritos nas Equacoes (2.5) e (2.6).

A partir desta secdo, os resultados encontrados para este trabalho serao apresentados

com a nomenclatura "Lucinda, 2020".

4.1 PERFIL DE AEROFOLIO NACA 0012

Aerofdlios sdo estruturas de grande importancia principalmente na engenharia
aeronautica. Saber como decorre seu comportamento ao ser submetido a um escoamento,
bem como velocidades de ventos que podem levar a falha da estrutura é necessario para
sua aplicabilidade segura. Portanto, tendo em vista sua importancia, é apresentado um
exemplo de um aerofélio NACA 0012 submetido a um escoamento laminar que possui um

movimento forcado. Para realizar a simulacao em CFD alguns passos devem ser tomados.

Em toda simulacao, faz-se necessaria a definicao de um dominio computacional.
Para o problema proposto utilizou-se o dominio bidimensional apresentado na Figura 17.
Define-se como coordenadas de origem o ponto O do bordo de ataque de uma geometria de
um NACA 0012, construido através de 80 pontos nodais e com uma corda B unitaria (ver

Figura 18). O dominio possui 100 unidades de comprimento da corda a partir do bordo de
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ataque e uma altura total de 40 unidades de comprimento da corda. A semi-circunferéncia

possui centro na origem e um raio de 20 unidades de comprimento da corda.

As fronteiras do dominio para a aplicacao das condigoes de contorno sdo denomi-
nadas como: Top para a face superior do dominio, Bottom a parte inferior, Inlet a da

esquerda, Qutlet a da direita e as que definem o aerofdlio de Wall.
Figura 17 — Dominio do escoamento para o aerofélio NACA 0012 e suas fronteiras
100

Q\]zo = |
; Top

U

g

Wall Outlet 40

Bottom

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Como condig¢oes de contorno, nas fronteiras Inlet, Top e Bottom, assume-se um
escoamento uniforme com velocidade unitaria e gradiente de pressao nulo. Em Outlet,
assume-se que o escoamento estd completamente desenvolvido e portanto aplica-se a
condicao de pressao nula e gradiente de velocidade nulos. Nas paredes do aerofélio, Wall,

aplica-se a condi¢ao de nao escorregamento e gradiente de pressao nulo.

Figura 18 — Aerof6lio NACA 0012 definido com 80 pontos

B

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Visando a escolha de malha a ser utilizada para obtencao dos coeficientes de flutter
e realizar a validacao das técnicas numéricas utilizadas para o deslocamento malha foram

feitos testes preliminares.

Propoe-se a simulagao de um escoamento laminar a um nimero de Reynolds de

3000 durante 150 passos de tempo no dominio apresentado na Figura 17. O aerofélio esta
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sob uma rotacao forcada em torno do seu primeiro terco de corda, com um angulo de

ataque conhecido através da equagao 4.1.
a(t) = ap — @ - sin(2nt) (4.1)

onde o angulo de ataque inicial é ag = 30° e a amplitude do movimento ¢ dada por @ = 7°.

Utilizou-se do esquema PIMPLE para desacoplamento pressao velocidade.

Para os exemplos desta secao, o uso da técnica PIMPLE foi mandatério, visto que
¢é o algoritmo que deve ser usado quando ha movimento da malha. Todavia, o emprego
da técnica PIMPLE demandou um custo computacional elevado. Para reduzir o custo
computacional, foram propostas trés malhas com elementos triangulares, onde em cada
uma conservou-se 80 elementos em torno do aerofdlio. A primeira malha possui em sua
horizontal, nas fronteiras Top e Bottom, um total de 80 elementos e na vertical, em Qutlet,
um total de 50 elementos. A segunda malha possui em seu dominio 100 elementos na
horizontal e suas fronteiras e 50 elementos na fronteira vertical Qutlet. A terceira malha,
essa mais refinada, possui 100 elementos nas fronteiras Top e Bottom e 100 elementos

Outlet. A Tabela 2 mostra as caracteristicas destas novas malhas.

As forcas aerodindmicas obtidas para cada malha sdao apresentados na Tabela 2.
Como os resultados encontrados apresentaram-se semelhantes, optou-se pela utilizagao da
malha onde a caixa do dominio possui 100 X 50 elementos. Esta malha é apresentada pela
Figura 19. Observou-se que o algoritimo utilizado para a movimentacao da malha e do
corpo comportou-se como o esperado, sendo a utilizada nas simula¢oes subsequentes para

obtencao dos coeficientes aerodinamicos e de flutter.

Tabela 2 — Teste de malha

Elementos (horizont x vert) N¢ de nds / Elementos Sustentacao (L) Momento (M)

80 x 50 25324 / 24975 1.1505 0.6326
100 x 50 31784 / 31395 1.1816 0.6716
100 x 100 33562 / 33123 1.1842 0.6604

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Tendo escolhido a malha e validado o algoritmo para a sua movimentagao, iniciou-
se 0 processo para obtencao dos coeficientes aerodinamicos e aeroeldsticos em um novo

escoamento submetido as mesmas condi¢oes de contorno de pressao e velocidade.

O perfil de aerofélio NACA 0012 possui um comprimento de corda B = 1 e foi
submetido a um escoamento laminar, com velocidade de incidéncia adimensional U, =1 e
niumero de Reynolds (Re) de 800. No meio da corda do aerofélio aplicou-se os deslocamentos
prescritos pelas Equagoes (2.8) e (2.9), onde foram adotados hg = 0,050 e ag = 2°. Duas
diferentes situagoes foram realizadas, uma submetendo o aerofélio ao deslocamento vertical

h(t) puro e outra ao deslocamento angular a(¢) puro.
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Figura 19 — Malha utilizada no dominio a esquerda, refinamento no entorno do aerofdlio a

direita.

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

As simulagoes foram feitas para velocidades reduzidas U* de 2, 4, 6, 8, 12 e 16.
A histoérica no tempo dos coeficientes aerodindmicos de sustentagdo e momento foram
obtidos para um ponto localizado no meio da corda do aerofélio. A Figura 20 apresenta
o comportamento da resposta obtida para o coeficiente de sustentagao ao longo tempo
para uma velocidade reduzida de 10, quando o aerofélio é submetido a um deslocamento

angular puro.

Figura 20 — Resposta do coeficiente de sustentacao Cl para o aerofélio NACA 0012, quando
submetido a uma velocidade reduzida de 10 e um movimento angular puro.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Através da aproximagao de curvas via método dos minimos quadrados, e utilizando
das Equagoes(2.5) e (2.6), extraiu-se cada coeficiente de flutter. Os valores dos coeficientes
de flutter encontrados sao organizados na Figura 21, onde sao comparados com os obtidos

por Maitre et al. (2003).

Comparando os resultados, nota-se, para os parametros Hj e A}, uma proximidade

com os valores de referéncia. O mesmo observa-se para Hj e A3, sendo uma boa aproximacao
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Figura 21 — Coeficientes de flutter encontrados para um aerofélio NACA 0012. Re = 800.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

e apresentando uma tendéncia de curva semelhante. As curvas possuem maiores diferencas
para maiores velocidades reduzidas. Para H}, A}, H3 e A3, encontrou-se valores, em modulo,
menores que os encontrados em Maitre et al. (2003). Estes sdo valores consistentes com a

teoria.

Para os coeficientes H;, uma maior diferenca dos resultados é notada, porém, ha uma
semelhanga no comportamento da curva. O experimento proposto por Maitre et al. (2003)
citou a diferenca dos resultados encontrados para H;, considerando-o distante dos valores
tedricos. Observa-se também, diferencas nos resultados de A}, onde o comportamento da

curva nao é semelhante a curva de referéncia.

Buscou-se melhorar os coeficientes para a velocidade reduzida de 16. Refinou-se a
malha utilizando um total de 400 elementos no entorno do aerofélio e manteve-se 100 x 50
na caixa do dominio. No total essa nova malha possui 37494 elementos. Os resultados
foram plotados conjuntamente na Figura 21 com o titulo "Refinamento'. Observa-se

que, apesar do maior refinamento na regiao proxima ao aerofdlio, nao houve alteracoes



93

significativas que justificassem portanto o refinamento.

O modelo proposto apresentou resposta satisfatéria quando comparado com os
valores referéncia, apesar de certas diferencas. Os parametros utilizados, como, tamanho
da malha, modelo de movimento da malha e modelo de CFD, foram suficientes para

garantir bons resultados demandando baixo custo computacional.

4.2 PERFIL RETANGULAR

Nessa secao apresentam-se resultados das analises de um perfil condizente com a
pratica da engenharia estrutural de pontes e torres altas. Propoe-se, portanto, o estudo
de uma segao retangular, que possui uma proporcao de 4,9 em seu comprimento para 1
em relacdo a sua altura. A proporcao base/altura de 4,9 imita a proporgao da se¢ao da
primeira Ponte de Tacoma Narrow. Esse tipo de se¢ao é encontrado em alguns trabalhos
como o de Nieto et al. (2015), Matsumoto (1996) e Miranda et al. (2014). A estrutura

bidimensional é submetida a um escoamento incompressivel e turbulento.

Para a simulacao em CFD deste problema, defini-se um dominio bidimensional e
suas fronteiras, como visto na Figura 22. O dominio possui 80 unidades de comprimento e
uma altura total de 40 unidades. As fronteiras do dominio para a aplicagdo das condigoes de
contorno sao denominadas como: Top, Bottom, Inlet, Outlet e as que definem o retangulo
como Wall. O retangulo, cujo o comprimento caracteristico B = 4.9, esta centrado a uma
distancia de 20 unidades da fronteira Inlet e também a 20 unidades das fronteiras Top e

Bottom.

Figura 22 — Dominio do escoamento para se¢ao retangular e suas fronteiras
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Nas fronteiras Inlet, Top e Botton impoe-se a condi¢ao de gradiente de pressao

nulo e hd um escoamento uniforme com velocidade unitéria na dire¢ao horizontal do eixo.
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Em Outlet assume-se o escoamento estd completamente desenvolvido e portanto aplica-se
a condicao de pressao nula e gradiente de velocidade nulos. Nas paredes impermeéveis do

corpo, Wall, aplica-se a condi¢cao de nao escorregamento e gradiente de pressao nulo.

4.2.1 Caso estatico

Foram propostas diferentes malhas objetivando a escolha de uma para a realizacao
das simulagoes do caso onde ha a movimentacao do retangulo. Para comparar o desempenho
das malhas fez-se uma anélise estatica do escoamento incidindo no retangulo. As malhas
sao nao estruturadas e variou-se o nimero de elementos e nés. Um exemplo de malha
utilizada é apresentado na Figura 23. Utilizou-se dois diferentes modelos para tratar da
turbuléncia, sendo eles o modelo de turbuléncia k — wSST e k — wSSTLM, com I = 1% e

L=1.

As simulagbes iniciais foram para um escoamento incompressivel, turbulento, com
Re =10°, onde ndo ha uma vibracio forcada na estrutura. Foram utilizadas as técnicas
numéricas ja citadas para solucao via CFD, obtendo a resposta dos coeficientes de arrasto
(Cd) e sustentacao (Cl) ao longo do tempo, como observado na Figura24 para o coeficiente
de sustentacao. Os dados de cada malha, bem como os resultados encontrados para os
os coeficientes de arrasto e sustentagao sao apresentados em duas tabelas. Na Tabela 3
encontram-se os dados obtidos através da simulacgao utilizando o modelo k — wSST e na
Tabela 4 a resposta para o modelo kK — wSSTLM. Os valores encontrados para o coeficiente

de momento Cm nao foram apresentados, pois os mesmo eram muito préximos a 0.

Figura 23 — Malha utilizada no dominio para estrutura retangular a esquerda, refinamento
no entorno do retangulo a direita.

L x i

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Observa-se, com a analise dos coeficientes obtidos, que nao ha uma diferenca
significativa em seus valores para cada uma das malhas, porém, quanto maior o niimero
de elementos maior o custo computacional para obtencao dos resultados. Portanto, para
futuras comparagoes e simulacoes, utilizou-se da malha com 57372 nods e 56734 elementos.
A malha em questao apresentou resultados semelhantes aos demais e demandava um custo
computacional intermedidrio aos demais. Os resultados obtidos através do modelo de

turbuléncia k — wSSTLM também se assemelharam aos demais resultados.



Tabela 3 — Dados obtidos utilizando o modelo k& — wSST em diferentes malhas

Noés/Elementos St Cd Cl
40566/40046  0.1221  0.223  0.1972
57372/56734  0.1221 0.2322 0.1698
71412/70696  0.1221 0.2257 0.1488

125418/123834 0.1221 0.2300 0.1710

173006/171346  0.1221 0.2306 0.1745

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Tabela 4 — Dados obtidos utilizando o modelo k — wSSTLM em diferentes malhas

Noés/Elementos St Cd Cl
40566/40046  0.1221 0.2322 0.1924
57372/56734  0.1221 0.2316 0.1654

125418/123834 0.1221 0.2279 0.1622
Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Figura 24 — Resposta do coeficiente de sustentacao Cl para um escoamento a um ntimero
de Reynolds de 10°
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A malha com 57372 nés e 56734 elementos e seus resultados utilizando o modelo de
turbuléncia k — wSST, é denominada como Lucinda, 2019. Os valores obtidos do nimero
de Strouhal, a média de Cd e o desvio padrao de Cl estao apresentados na Tabela 5, onde
sdo comparados com resultados obtidos por Nieto et al. (2015), Schewe (2009) e Mannini
et al. (2011). Schewe (2009) fez um estudo experimental enquanto os demais obtiveram os

seus resultados através de simulagdes numéricas.

Observa-se na Tabela 5 que os resultados possuem pouca divergéncia com os demais

apresentados. Portanto, os parametros de turbuléncia e a malha utilizada apresentaram-se
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Tabela 5 — Coeficientes aerodindmicos e nimero de Strouhal, B=4,9 e Re = 10°

Referéncia St Cd Cl
Nieto et al. (2015)  0.123  0.227  0.193
Schewe (2009) 0.111  0.206  0.08

Mannini et al. (2011) 0.094 0.212  0.215
Lucinda, 2019 0.1221 0.2322 0.1698

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

satisfatorios para o problema proposto. Entao, estes mesmos parametros sao utilizados

para a simulacao do caso dinamico.

Apéds a andlise estatica, deu-se inicio ao estudo para obtencao dos coeficientes de
flutter. O dominio apresentado na Figura 22 foi submetido a um escoamento turbulento
com um nimero de Reynolds de 10° e com uma velocidade Uy, = 1. A vibracio forcada
caracterizada pela Equagao (2.9) foi induzida no meio da segio retangular de comprimento

caracteristico B = 4.9.

4.2.2 Simulagao dindmica para um movimento angular - comparativa com

resultados da literatura

Os coeficientes de flutter foram computados a partir de simulagoes feitas para
uma variedade de velocidades reduzidas, U* igual a 2, 4, 6, 8, 10, 12, 15 e 20. Para
cada velocidade reduzida obteve-se a historia no tempo dos coeficientes aerodinamicos
de sustentacdo e momento. A Figura 25 exemplifica a resposta obtida apresentando o
comportamento do resultado obtido para o coeficiente de sustentagao ao longo tempo para

uma velocidade reduzida 10.

Através do historico dos coeficientes aerodinamicos e utilizando das Equagoes(2.5) e
(2.6), extraiu-se cada coeficiente de flutter. Os valores dos coeficientes de flutter encontrados
sdo organizados na Figura 26, onde sdo comparados com os obtidos por Nieto et al. (2015)
e Miranda et al. (2014), através de simulagoes numéricas, e Matsumoto (1996) através de

ensaios experimentais.

Os valores para os coeficiente encontrados em Hj apresentaram pequenas diferencas
quando comparados aos valores de referéncia. No trabalho experimental realizado por
Matsumoto (1996), o retangulo foi excitado em uma amplitude @y = 2°, enquanto em
Miranda et al. (2014) utilizou-se ag = 3°. E possivel observar que para maiores velocidades
reduzidas, os valores encontrados fogem do comportamento esperado na abordagem
experimental. Por sua vez, Miranda et al. (2014) encontrou comportamento de curva

semelhante ao apresentado neste trabalho.

Analisando os coeficientes H; e Aj, nota-se uma proximidade com os valores de

referéncia. O mesmo observa-se para A}, sendo uma boa aproximagao e apresentando uma
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Figura 25 — Resposta do coeficiente de sustentacao Cl para a secdo retangular e velocidade
reduzida de 10.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

tendéncia de curva semelhante. E importante ressaltar que para as maiores velocidades,
em todos os casos, os resultados divergiram um pouco mais comparados aos valores
experimentais. Na pratica, para as dimensoes tratadas nestes exemplos, as condigoes
necessarias para que o escoamento apresente estas altas velocidades reduzidas estao fora

da faixa normalmente encontrada na pratica da engenharia de vento.

Apesar de encontrar alguns diferentes resultados, o modelo proposto apresentou
resposta satisfatéria quando comparado com os valores referéncia. Outras simulagoes
foram realizadas para analisar a influéncia da variacdo de alguns parametros utilizados na

simulacao.

4.2.3 Simulagao dindmica utilizando diferentes modelos de turbuléncia para o

movimento angular

A influéncia dos pardmetros do escoamento incidente na estrutura é muito impor-
tante para a CFD. Um desses parametros é o nimero de Reynolds. Como no problema
proposto o escoamento estd a um Re = 10°, o fluido é caracterizado por um regime de
transicao laminar-turbulento. Portanto, com o intuito de avaliar o desempenho de modelos
de turbuléncia, que capturem os efeitos dos gradientes de pressao adversos, caracteristico do
regime de transigao, resultados das simulagoes com o modelo k —wSSTLM sao comparados
aos das simulacoes com o modelo k — wSST. Neste caso, apenas as velocidades reduzidas
(U") de 4, 8, 10 e 15 foram analisadas. A Figura 27 apresenta os resultados para os
coeficientes H;, Hj, A5 e AS.

A utilizacdo de um novo modelo para tratar a turbuléncia nao foi justificada neste

caso, uma vez que os resultados para ambos os modelos aproximaram-se muito. Uma
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Figura 26 — Coeficientes de flutter encontrados para um retangulo, onde B = 4.9, ag = 1° .

Re = 10°.
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vez que o modelo k — wSST é muito utilizado e tem menos equacodes na sua descri¢ao
em relagao ao outro, ele requer, portanto, menor custo computacional. Tendo feito esta

analise, o modelo k — wSST ¢é utilizado nas demais simulagoes.

4.2.4 Influéncia da variacdo da amplitude do deslocamento para o movimento

angular

Para analisar a importancia da amplitude do deslocamento angular inicial @, foram
realizadas simulagoes numéricas variando seu valor, sendo fixado a velocidade reduzida
U™ igual a 10. Para estas simulagoes utilizou-se do modelo de turbuléncia k — wSST. Os
mesmos procedimentos ja citados foram realizados para obtencao dos coeficientes de flutter,
através do historico dos coeficientes aerodinamicos. As amplitudes iniciais avaliadas ag
foram iguais a 1°,2°,3°,4°,6° e 8°. Os resultados dos coeficientes para cada amplitude

sao apresentados na Figura 28.

Nota-se que para amplitudes proximas a 3° os valores dos coeficientes apresentaram
valores mais divergentes comparado aos demais. Apoés este valor de amplitude inicial tende-
se a uma convergéncia. Porém, o modelo tratado por Scanlan e Tomko (1971) é vélido
para pequenas oscilagoes, sendo assim, nao recomenda-se a utilizacao de amplitudes mais
elevadas. As maiores divergéncias, quanto aos resultados, sao encontradas no coeficiente de

flutter H. Este mesmo coeficiente apresentou maiores diferencas quando os resultados com
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Figura 27 — Comparativo dos coeficientes de flutter entre os modelos de turbuléncia
k—wSST e k — wSSTLM.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

diferentes velocidades reduzidas foram comparados com valores encontrados por outros

autores.

Figura 28 — Influéncia da amplitude inicial em cada coeficiente de flutter, para Vr = 10.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

4.2.5 Resultados comparativos para uma vibracao vertical

*

Os coeficientes Hy, Hj, A] e A} sao obtidos através da aplicacao do movimento
vertical ao objeto. Os resultados para estes coeficientes foram obtidos para as velocidades
reduzidas 4, 8 e 10. O historico no tempo, obtido via CFD para cada velocidade reduzida,

foi analisado e a partir dele, obteve-se os coeficientes de flutter em questao. Em uma
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primeira andlise sdo comparados os resultados obtidos via simulacao propondo uma
amplitude hg = 0.0125. Este valor de amplitude foi proposto utilizando como base a
relacdo entre hy e B, proposta por Maitre et al. (2003) na simulagao do aerofélio. Os
resultados encontrados sao apresentados na Figura 29, onde sao comparados com alguns
trabalhos presentes na literatura. E importante ressaltar que nos trabalhos de Matsumoto
(1996) e Nieto et al. (2015), os autores utilizaram de uma relacao linear com os coeficientes
obtidos através da movimentacao angular, para a obtencao dos coeficientes H, Hy, A] e
Aj. Ja Miranda et al. (2014) utilizou de uma amplitude g de 0.05B.

Figura 29 — Coeficientes de flutter encontrados para uma simulacao com um deslocamento
vertical. Onde B = 4.9, hy = 0.025B. Re = 10°.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Os resultados para Hy e H) ficaram muito semelhantes aos encontrados pelos
outros autores. Os valores em A] e A} estdo préximos ainda dos demais, porém ocorreu
uma divergéncia maior. Uma das limitagoes para a comparacao de resultados é que
foram feitas apenas 3 diferentes velocidades reduzidas. Nota-se que, mesmo entre os
resultados encontrados na literatura, ha uma discrepancia nos valores encontrados por
cada autor. Uma das justificativas poderia ser os diferentes parametros utilizados em
cada caso. Lembrando que estes resultados foram obtidos via simulacao, diferente da
metodologia utilizada por Nieto et al. (2015) e Matsumoto (1996) que obtiveram os valores

k

de Hj e A] com coeficientes os H, H3, A5 e A, por meio de relagoes lineares entre esses
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coeficientes. Essas relagoes linearizadas sao encontradas nas Equacgoes 2.14, 2.15, 2.16 e
2.17.

4.2.6 Comparagao dos valores encontrados via simulacao e analise linear

A relagao linear utilizada por Nieto et al. (2015) e Matsumoto (1996) é um método
mais direto para a obtencao dos coeficientes dependentes do deslocamento vertical, uma
vez ue nao sao necessarios novas simulagoes nem a definicdo de uma amplitude inicial
ho. Sendo assim, também calculou-se os resultados para estes coeficientes via as equagoes
de linearidade, para as mesmas velocidades reduzidas que haviam sido feitas simulagoes.
Os resultados obtidos sao apresentados na Tabela 6, onde é apresentado também uma

diferenca percentual. A diferenca percentual foi calculada através da equacao a seguir:

x 100%

— RI
pp= /5=

RI

: (4.2)

onde Dp é a porcentagem da diferenca percentual dos resultados encontrados, VS é o valor
encontrado pela simulacao e Rl é o valor encontrado utilizando as equacoes de relacao

linear e os valores dos coeficientes encontrados na simulacao para o deslocamento angular.

Tabela 6 — Diferenca percentual entre os valores encontrados via simulacao e equagoes de
linearidade para os coeficientes de flutter

U H, H, A7 A
4 60% 26% 35% 868%
8 8% 31% 24% 52%
10 1% 18% 23% 43%

Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

A maior diferenca percentual encontrada para a velocidade reduzida U* = 4 é
justificada pelo fato dos valores encontrados para o coeficiente A} serem mais proximos a 0.
As demais diferencgas percentuais estao dentro de uma faixa aceitavel, visto que os valores
ainda assim se encontram proximos dos resultados apresentados nos trabalhos de referéncia
ja citados. A metodologia aplicando as equagoes de linearidade podem ser utilizadas para
a obtencao dos coeficientes dependentes da vibragao vertical, uma vez que a mesma nao
demanda conhecer qual é o valor da amplitude do deslocamento hg, porém, neste trabalho
é possivel comparar os resultados também obtidos via simula¢ao, comprovando a eficicia

deste tipo de metodologia.

4.2.7 Influéncia dos modelos de turbuléncia para o movimento vertical

Novamente, testou-se a obtenc¢ao dos coeficientes de flutter dependentes do movi-

mento vertical, utilizando do modelo de turbuléncia k — wSSTLM. As simulagoes foram



62

realizadas para as velocidades reduzidas de 4, 8, 10. Foram simulados essas velocida-
des para poder comparar com os resultados obtidos utilizando o modelo de turbuléncia
k — wSST. Os resultados sao apresentados na Figura 30, onde sdo comparados os obtidos

via modelo k — wSST e o resultado encontrado por Matsumoto (1996).

Figura 30 — Comparativo dos coeficientes de flutter encontrados para os modelos de
turbuléncia k — wSSTLM e k — wSST.
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Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Como é possivel observar, os resultados encontrados ficaram muito semelhantes,
nao apresentando diferencas significativas, sendo que para a velocidade reduzida de 4 os
valores encontrados foram os mesmos. Para o niimero de Reynolds e velocidades reduzidas
estudadas, nao se justifica o uso do modelo de turbuléncia k — wSSTLM , uma vez que os
resultados nao apresentaram melhoras que justificavam seu uso e também, este tipo de

modelo requer um maior custo computacional.

4.2.8 Influéncia da variagdao da amplitude para o movimento vertical

Assim como foi feito para os coeficientes obtidos através de uma movimentagao
angular do perfil retangular, fez-se um estudo da variacdo da amplitude inicial do mo-
vimento. Neste caso, esta andlise torna-se mais importante, pois a amplitude inicial foi
estipulada com base na relacao utilizada para o caso do aerofélio, nao sendo encontrada
nos principais trabalhos de referéncia. Entao, simulagoes para uma velocidade reduzida

fixa U* = 10 foram feitas, variando apenas a amplitude inicial Hy. Os coeficientes de flutter
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HY, Hy, A} e A} foram obtidos para as amplitudes Hy iguais a 0.025, 0.1225,0.245,0.5 e 1.

Os resultados dos coeficientes para cada amplitude sao apresentados na Figura 31.

Figura 31 — Influéncia da amplitude inicial em cada coeficiente de flutter em uma vibragao
vertical, para Vr = 10.
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Assim como encontrado para os coeficientes dependentes do movimento angular,
nota-se uma divergéncia em certa amplitude. Para a amplitude de 0.5 ocorreu a maior
diferenca, notando-se uma tendéncia para amplitudes menores. O coeficiente A] apresentou
a menor variacdo para as diferentes amplitudes. Assim como na variacao da amplitude do
movimento angular, para maiores amplitudes os resultados podem divergir uma vez que o

modelo utilizado para a obtencao dos coeficientes de flutter s@o para pequenas amplitudes.

Por fim, nota-se que a escolha de amplitude utilizada para comparacao dos resulta-
dos com os demais autores é valida, uma vez que para amplitudes menores nao ocorreu

uma diferenca significativa nos resultados obtidos.
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5 CONCLUSAO

O presente trabalho teve por objetivo aplicar a metodologia proposta por Maitre
et al. (2003) para obtengao dos coeficientes de flutter a alguns casos de estudo. Propos-se,
para tal, a utilizando de técnicas em CFD associadas estratégias para movimento forgado
do corpo e, consequentemente, da malha. As respostas obtidas em termos de forca e
momento aerodinamicos sao decompostas por meio aproximacao de curvas pelo método dos
minimos quadrados e as correspondentes amplitudes associadas aos respectivos coeficientes

aeroelasticos.

Os resultados apresentados nesse trabalho foram satisfatérios para o alcance dos
objetivos propostos, uma vez que demostraram proximidade com os resultados encontrados
na literatura. A principal divergéncia na comparagao dos resultados, para o dois estudos,
esta relacionada ao coeficiente H;. Acredita-se que o modelo utilizado, que adotada uma
linearizacao na relacgao linear entre as fungoes de forga e as leis de movimento da estrutura,

nao seja adequado para a obtencao desse coeficiente especifico.

De uma forma geral, a pesquisa contribuiu para fomentar discussoes sobre a
influéncia de alguns parametros relevantes. Destaca-se a utilizacdo de dois modelos de
turbuléncia da familia dos modelos kw SST. Nota-se que, para o exemplo do retdngulo com
Re=10°, os modelos kw SST e kw SST LM apresentaram resultados muito préximos. Desta
forma, para simulagoes com caracteristicas semelhantes, justifica-se o uso do primeiro

modelo, visto que é um modelo computacionalmente menos oneroso.

As amplitudes iniciais das vibragoes foram também objeto de investigacao. Para
esta proposta, nota-se que é de extrema importancia a utilizagdo de pequenas amplitudes,
pois o modelo proposto por Scanlan e Tomko (1971) é modelado para pequenas variagoes.
Observou-se que a variacao deste parametro pode alterar consideravelmente alguns dos

coeficientes de flutter.

Por fim, a obtencao dos coeficientes de flutter Hj, H), A] e A} via simulacgao
apresentou resultados satisfatorios. A utilizagdo de uma funcao senoidal com as amplitudes
de movimento utilizadas foram suficientes para simular o comportamento do corpo esperado.
As aproximagdes lineares propostas em Matsumoto (1996) sdo alternativas de solugao

rapida para esses coeficientes, nas quais apresentam resultados satisfatérios.

5.1 TRABALHOS FUTUROS

Para a sequéncia deste trabalho, sugere-se implementar o modelo com 8 coeficientes
de flutter para a geometria de um aerofélio NACA 0012. Estudar a importancia da variacao
dos parametros utilizados na simulacao para este perfil; adaptar o modelo utilizado para
perfis genéricos de pontes, como os da ponte de Tacoma e Sao Francisco; obter as velocidades

criticas de flutter apds a analise e estudo de seus coeficientes; analisar outros fenémenos



65

aeroelasticos como a vibragao induzida por vortex para estes mesmos perfis estudados.
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