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RESUMO

A determinacdo dos coeficientes aerodinamicos de perfis em regimes de baixo
Reynolds, utilizando métodos computacionais vem ganhando grande espago nas Ultimas
décadas devido necessidade de reduzir tempo e custo com teste em tdneis de vento. Assim, esse
trabalho aborda um comparativo dos dados aerodinamicos fornecido em testes experimentais
do perfil Eppler 423 em relacdo aos dados obtidos por meio de uma analise fluidodinamica,
computacional. Dentre os estudos, € apresentado uma analise comparativa da eficiéncia dos
métodos de turbuléncia em prever a separacao da camada limite e respectivamente o estol para
elevados angulos de ataque. Para a obtengé@o dos dados propostos neste trabalho, utilizou-se o
software ANSYS® com solver Fluent, na qual foi realizado um breve estudo de malha
variando-se o numero de nds até obter um valor constante para o cl, assim considerando como
malha ideal para anélise. O trabalho abordara os métodos dos volumes finitos, onde os trés
modelos em estudo, foram os Spalart-Allmaras, k-¢ Realizable e SST k-w, selecionados a partir
da sua eficacia em solucionar problemas de fluido dindmica a baixo Reynolds. Os resultados
revelaram que o modelo k-¢ Realizable obteve resultados mais coerentes com o0s dados
experimentais, porém necessitando de um tempo de analise até duas vezes maior que 0 modelo
Spalart-Allmaras. Observou-se que Spalart-Allmaras, entre os modelos, foi Unico que
apresentou o estal para 0 mesmo angulo dos dados experimentais, e com menos iteracfes do
que os outros dois modelos em estudo. Ao fim do trabalho é apresentado as consideracdes finais
e sugestBes para trabalhos futuros como forma de melhorar cada vez mais o estudo da
fluidodindmica computacional.

Palavras-chave: Fluido Dindmica Computacional (CFD). Modelos de Turbuléncia. Perfil de
alta sustentacdo. ANSYS®-FLUENT. Aerodinamica.



ABSTRACT

The determination of the aerodynamic coefficients of profiles in low Reynolds regimes
using computational methods has been gaining great space in the last decades due to the need
to reduce time and cost with wind tunnel testing. Thus, this work addresses a comparison of the
aerodynamic data provided in experimental tests of the Eppler 423 profile in relation to the data
obtained through a computational fluid dynamics analysis. Among the studies, a comparative
analysis of the efficiency of the turbulence methods is presented in predicting the separation of
the boundary layer and, respectively, the stall at high angles of attack. To obtain the data
proposed in this work, the ANSY S® software with FLUENT solver was used, in which a brief
mesh study was performed, varying the number of nodes until a constant value was obtained
for the c;, thus considering as ideal mesh for analysis. The work will address finite volume
methods, where the three models under study were the Spalart-Allmaras, k-¢ Realizable and
SST k-o, selected from their effectiveness in solving low dynamic Reynolds fluid problems.
The results showed that the k-¢ Realizable model obtained results that were more consistent
with the experimental data, but requiring an analysis time up to two times higher than the
Spalart-Allmaras model. It was observed that Spalart-Allmaras, among the models, was unique
that presented the stalion to the same angle of the experimental data, and with less iterations
than the other two models under study. At the end of the paper, the final considerations and
suggestions for future work are presented as a way to improve the study of computational fluid
dynamics.

Keywords: Dynamic Computational Fluid (CFD). Turbulence Models. High lift profile.
ANSYS®-FLUENT. Aerodynamics.
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1. INTRODUCAO

Atualmente no desenvolvimento de novas aeronaves, é imprescindivel uma anélise
profunda das diversos areas que compdem um projeto aeronadutico, sendo as principais,
aerodindmica, aeroelasticidade, estabilidade e controle, desempenho e motor propulsor, entre
outros subsistemas (DINIZ, 2013). Dentre as areas citadas, o estudo especifico da aerodindmica
é um dos principais fatores que influenciam para o grande avan¢o do setor. Entende-se por
aerodinamica como sendo o estudo dos fluidos gasosos relativos as suas propriedades e
caracteristicas, e as forgas que exercem em corpos solidos neles imersos (MIRANDA, 2013).

A partir do entendimento desse fenbmeno é possivel por meio de equacionamento
matematico modelar de forma aproximada escoamentos sobre superficies solidas e assim obter
resultados aproximados com os modelos reais. A partir desses modelos matematicos é possivel
entender como perfis aerodindmicos séo utilizados na obtencdo da forma geométrica da asa, e
como essa gera a sustentacao suficiente para erguer a carga requisitada no projeto.

Segundo Miranda (2013), “um perfil aerodindmico é uma superficie projetada com a
finalidade de gerar uma forca a partir de uma reacdo aerodinamica oriunda do escoamento do
fluido ao seu redor”. O estudo desse componente é de suma importancia dentro da aviagéo,
assim como em outras aplicacdes como no projeto de geradores eélicos ou turbo méquinas.
Segundo Diniz (2013, p.01), os estudos dos perfis aerodindmicos “[...] iniciaram por volta do
ano de 1800, e vem sendo até os dias atuais um dos maiores objetos de estudo, ndo somente no
ramo da Aeronautica, mas na Engenharia em geral.”. Mccormick (1995), relata que muito desse
trabalho foi desenvolvido pelo Comité Consultivo Nacional para Aeronautica (NACA), que
antecedeu a atual Agéncia Espacial Norte-Americana (NASA).

A analise e selecdo de perfis para um projeto dependem de caracteristicas intrinsecas a
estes, propriedades essas que estdo associadas a cada tipo de geometria nas quais determinam
sua capacidade de geracao de forga de sustentacdo com menor penalidade de arrasto, momento
de rotacdo causado pelas forgas aerodinamicas e a determinacdo do angulo na qual o perfil néo
ird mais gerar sustentacdo (&ngulo de estol). Segundo Diniz (2013) outro fator importante dentro
do desenvolvimento ou de escolha de novos perfis, é a eficiéncia dos mesmos. A eficiéncia é a
razdo entre a forca de sustentacéo e a forga de arrasto aerodindmico, e essa razao quanto maior,
menor serd o consumo de combustivel em um voo.

A fim de mensurar as for¢as envolvidas na dindmica dos fluidos, se faz imprescindivel

a utilizacdo de modelos matematicos atrelados a computadores, na busca pela resolu¢do dos
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problemas que o presente trabalho se propdem. Dessa forma, com o grande avango tecnoldgico,
proporcionando um significativo surgimento de novos processadores cada vez com maior
velocidade de processamento, é possivel modelar problemas cada vez mais complexos. Porém
para realizacdo deste trabalho, procura-se 0 minimo de exigéncia dos computadores, devido a
limitagbes computacionais disponiveis. Dessa maneira o trabalho abordard trés métodos
distintos, sendo eles Sparllat-Almaras, k-¢ Realizable e SST-k-w, todos disponiveis no pacote
comercial ANSYS® - FLUENT. A par dos dados fornecidos na simulagéo, serdo discutidos os
resultados obtidos para os coeficientes de sustentacdo e arrasto do perfil Eppler 423, assim

como sua polar de arrasto.

1.1. Justificativa

E notéria a evolugdo das acronaves ao longo do tempo, em questdes de economia de
combustivel, redu¢do de poluentes, autonomia e também custo final do projeto. Grande parte
dessas melhorias estdo associados ao avango das simulagdes computacionais que permitiram
aos engenheiros reduzir custos com tuneis de vento e tempo de preparagdo de modelos. Logo a
simulag¢do computacional se faz de extrema importancia no desenvolvimento de um projeto e,
principalmente na industria acronautica.

O estudo dessas superficies aerodinamicas utilizando simulagao numérica, a exemplo
do CFD (Computationall Fluid Dynamics), se tornou de grande importancia no projeto
aeronautico, principalmente na fase do desenvolvimento dos elementos geradores de
sustentacdo (asa). O método CFD proporciona a industria aerondutica uma alternativa ao uso
de tineis de vento para a simulagdo de escoamento externo como foi comentado, logo havendo
uma redugdo de custos no desenvolvimento de novos projetos. Os métodos numéricos podem
reduzir sensivelmente o tempo de desenvolvimento de um produto, podendo levar a
aproximagdes de condicdes reais, com boa confiabilidade. Entretanto ¢ de extrema importancia
a escolha adequada do método numérico para a solug¢do do problema, pois 0 mesmo pode afetar
diretamente a precisao da aproximacao e inviabilizar o uso da ferramenta. A escolha influencia
na complexidade de desenvolver o método de solugdo, acarretando em um tempo maior de

projeto, necessidade de maior capacidade computacional assim como aumento dos custos finais.
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1.2. Objetivos do Trabalho

1.2.1. Objetivo Geral

O objetivo do presente trabalho € tragar um comparativo entre os dados aerodinamicos
do perfil E423 obtidos em testes de tunel de vento para baixo nimero de Reynolds, com o0s
valores obtidos por simulacdo computacional (CFD), utilizando-se de trés métodos de
turbuléncia, Sparllat-Almaras, k-¢ Realizable e SST-k-w, todos fornecidos no software
ANSYS® inseridos no pacote FLUENT.

1.2.2. Objetivos especificos

v Analisar os fenbmenos de transicdo da camada limite laminar para a regido turbulenta,
para os diferentes métodos de turbuléncia do pacote Ansys Fluent como, Sparllat-
Almaras, Ralizable k-¢, SST-k-w;

v Determinar a malha adequada que diminua os valores de residuos, garantindo uma

maior precisdo dos dados

v Especificar o melhor método para a analise de um perfil aerodindmico do tipo Eppler

423 com base na determinacgéo dos coeficientes aerodinamicos e da polar de arrasto.

v Realizar uma breve Avaliacdo do custo computacional dos métodos citados, com

relacdo ao tempo de processamento da solucao.
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2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1. Aerodinamica

O grande avanco em pesquisas voltadas a inddstria aeronautica e a concorréncia de
mercado, aliado a métodos computacionais cada vez mais precisos, exigiram do setor
aeronautico um posicionamento diferenciado com relacdo a outros setores industriais, sempre
buscando maior exceléncia nos seus produtos assim como menor preco de mercado. Boa parte
desse grande avanco se deu por conta do melhor entendimento da dinamica dos fluidos ou
simplesmente aerodindmica. Anderson (1997), define aerodindmica como sendo o ramo da
dindmica que trata do movimento de ar e outros fluidos gasosos e das forcas que atuam sobre
corpos em movimento em relacéo a tais fluidos.

No decorrer dos anos, com a necessidade de projetos mais eficientes e com a
necessidade de se atingir velocidades cada vez maiores, resultando em efeitos que ndo podiam
ser mais ignorados, exigiu-se entdo que o estudo aerodindmico assim como qualificacdo dos
engenheiros e pesquisadores da area tivessem uma maior relevancia dentro do projeto como um
todo, afim de entender os fendbmenos envolvidos nos escoamentos sobre as superficies
aerodindmicas.

Dentre os mais variados tipos de estudos sobre aerodindmica de aeronaves, o aerofélio
é um dos assuntos de maior relevancia para os engenheiros. Para Raymer (1992), o aerofolio
em diversos aspectos, € 0 coracdo das aeronaves, pois € a partir desse elemento que constituinte
a asa que se obtém a forga necessaria para o voo. Este elemento é responsavel por gerar as
forcas de sustentacgdo e arrasto, assim como outras caracteristicas importantes dentro do projeto.
Os aerofolios aerodinamicos sdo estudados por diversos ramos de pesquisa, sendo aplicado em
diversos tipos de projetos, por exemplo pas de turbinas, pas de ventiladores em pas de turbinas
edlicas, porém o foco deste trabalho sera voltado em perfis utilizados na aviacao.

No primeiro item a ser tratado na revisdo bibliografica deste trabalho serd sobre
principios de aerodinamica de perfis, que sera dividido em subitens como: caracteristicas de um
perfil aerodindmico, nimero de Reynolds, forcas e momentos em perfis aerodindmicos, perfis
da familia de alta sustentacdo. Em seguida serdo abordados os meétodos computacionais

utilizados para modelar os aerofélios e obter os coeficientes aerodindmicos.
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2.2. Perfis aerodinamicos

O perfil aerodindmico tem uma longa histéria e envolve varios nomes que contribuiram
para o desenvolvimento e aperfeicoamento desse componente, visando torna-los cada vez mais
eficiente. Segundo Miranda (2013), os termos mais comuns para especificar essas superficies
que geram a sustentacdo nas asas das aeronaves sao aerofolios e perfis aerodinamicos. O perfil
aerodindmico é uma das partes esséncias no desempenho de uma aeronave, pois esse dispositivo
€ o0 responsavel por promover as forgas necessarias para que o voo de um objeto mais pesado
que o ar seja possivel. Miranda (2013) define perfil aerodindmico como sendo uma superficie
projetada com a finalidade de se obter uma reacdo aerodinamica a partir do escoamento do
fluido ao seu redor.

O estudo desses componentes aerodindmicos iniciou-se no século XX, a partir de
observacdes de como o ar se comportava ao passar por corpos ditos como aerodinamicos, assim
abrindo caminho para teorias e formulacbes matematicas que representassem os efeitos
estudados em tunel de vento. Os primeiros perfis desenvolvidos eram superficies que estavam
longe de serem consideradas como perfis de alto desempenho, e s6 no comeco da década de
1920, a NACA iniciou um grande projeto experimental, o qual tinha o principal intuito de
desenvolver perfis com grande capacidade aerodinamica e que facilitassem a construcdo das
asas. Além disso, a NACA tinha como um dos objetivos, criar e classificar todas as familias de
aerofélios, e mostrar os efeitos associados para cada tipo de geometria especifica (NASA,
2017).

Cada perfil recebeu uma nomenclatura e foi classificado e separado para melhor
organizacdo. A separacao das geometrias se iniciou pela familia de quatro digitos, NACA 4412
e todo o desenvolvimento da NACA foi baseado na definicdo da geometria da distribuicéo de
espessuras do perfil e da sua linha média (ROSA, 2006).

A partir da década de 70, com o grande avango dos computadores, foi possivel aumentar
a velocidade das analises de perfis aerodindmicos com geometrias de diversos formatos. Esse
avanco permitiu mudancas, na qual as pesquisas comecaram a seguir uma linha de
procedimento chamada de meétodo reverso. Segundo Rosa (2006) esse metodo utiliza uma
distribuicdo de pressdo para cada uma das duas superficies, é a partir deste dado que a geometria
do perfil pode ser criada. A partir desse método foi possivel se chegar a uma grande quantidade
de perfis com varias caracteristicas e aplicacdes diferentes. O metodo revolucionou o progresso

da criacdo de perfis sendo usado até hoje para o desenvolvimento de perfis aerodindmicos de
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alto desempenho. Algumas dessas familias de perfis podem ser citadas, como por exemplo,
Drela, Eppler, Hepperle, Larrabbe, Liebeck, Lissaman, Selig, Wortmann entre outras.

2.3. Geometria de um perfil .

Para realizar o estudo de perfis aerodindmico € de essencial importancia conhecer a sua
geometria, por meios de seus parametros e caracteristicas associadas. De acordo com Rosa

(2006) a lista dos principais parametros de um perfil € mostrada na Figura 1.

Figura 1: Geometria de um Perfil.

Espessura maxima Altura maxima (camber)

- \ o Linha média

Bordo de fulga

Linha de referéncia - LR

\-
Bordo de Ataque \Bgio do bordo de ataque

Corda

Fonte: Adaptado de Rosa (2006).

e Espessura maxima: é a relacdo entre altura maxima e o comprimento da corda. Essa
espessura € medida perpendicularmente a corda.

e Altura maxima (camber): é o ponto na qual a linha média tem a maior altura devido ao
arqueamento da linha média.

e Linha média: € a linha de arqueamento médio do perfil, que representa o ponto médio
entre os pontos que estdo contidos entre a linha superior e a linha inferior do perfil.

e Corda: é o seguimento do comprimento do centro de referéncia até a outra extremidade,
a qual é denominada bordo de fulga do perfil.

e Raio do bordo de ataque: é o raio no qual se determina a curvatura do bordo de ataque
do perfil, e esse raio € medido em porcentagem da corda.

A geometria do perfil é fungdo exclusivamente da corda, dessa maneira todos 0s seus
parametros sdo funcdo em porcentagem do comprimento da corda (c). Segundo Rosa (2006),
normalmente considera-se corda unitaria, com os pontos iniciando no bordo de fuga, seguindo
pela superficie superior e retornando pela superficie inferior, desta forma percorrendo um

sentindo anti-horario.
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As familias de perfis sdo classes que diferenciam os mais variados tipos, e assim agrupa
de forma organizada cada um deles. Tais familias iniciaram com a pesquisa sistematizada sobre
diferentes geometrias, inicialmente de uma forma empirica e progressivamente adotando
critérios mais cientificos (ROSA, 2006).

O desenvolvimento continuo de varios engenheiros, mostrou o caminho para as novas
familias de perfis de alto desempenho. De acordo com Rosa (2006), as primeiras classes de
aerofolios desenvolvidos foram as das séries Gottingen e Clark, este Gltimo pode ser encontrado
nas series K; V; W; X;Y ; Z; Y; YH; YM15; YM18; YS. Esses sdo so alguns dos perfis mais
usados até hoje em alguns projetos de asas de aeronaves de pequeno porte. A principal linha de
pesquisa para o desenvolvimento de aerofélios de alto desempenho era realizada pela NACA,
e assim os aerofélios tiveram sua familia batizada com esse nome, segundo (DISOCOVERY
BRASIL, 2016).

2.4. Perfil Eppler

Segundo Rosa (2006) estes perfis se destacam por gerar um coeficiente de sustacdo
elevado para valores de numeros de Reynolds baixos, alguns perfis podem chegar a valores de
Clax da ordem de 2,2, considerado valor elevado para analise dos mesmos. Também séo
caracterizados por uma linha média com grande curvatura e o ponto de maximo deslocamento
para frente, na qual tém intencdo de gerar um pequeno momento. Porém, essa classe também
apresenta a caracteristica de coeficiente de arrasto consideravelmente alto, o que torna uma
desvantagem para a utilizacdo em diversas aplicacbes, principalmente nos casos que se
trabalham com grandes velocidades. Segundo Selig (1996), outro fator relevante no estudo
dessas superficies, é o fato de produzirem uma separacdo elevada da camada limite proximo ao
flanco do perfil, ocorrendo de forma prematura, antecipando a perca de sustentacdo estol,
caracteristica essa encontrada nessas configurac@es de perfil. O perfil com essa caracteristica €

ilustrado na Figura 2.

Figura 2: EPPLER 423: Espessura 0.1252, Raio do bordo ataque
0.0333, Camber 0.0548.

Fonte: Autoria prépria (2017)



24

2.5. Forcas atuantes em torno de um aerofolio.

Para se chegar a escolha do perfil mais adequado para o projeto de uma asa, destinada a
ser utilizada em um projeto aeronautico, primeiramente é necessario conhecer todas as forcas
atuantes na dindmica de voo, como os fendmenos associados ao escoamento externo em corpos
rigidos. As forcas atuantes geradas em um perfil sdo provenientes da reacdo que o ar gera ao
entrar em contato com um corpo s6lido em movimento. Essas reacdes sdo as responsaveis por
gerar pressdes em torno da superficie inferior e superior do perfil, e dessa forma podemos
calcular a forca de sustentacdo, arrasto e momento, sendo todas essas provenientes da pressao

gerada em torno do perfil.

2.5.1. Forca de Sustentacao

Segundo Waltham (1998), a partir da aceleracdo radial do fluido e da ades&o que o fluido
tem com a superficie do corpo cria-se interagdes moleculares, inerentes aos escoamentos
viscosos, que para Oliveira (2009) é conhecido como Efeito Coanda e resulta no aparecimento
de duas componentes de forca. Cengel (2007) completa que devido a esse efeito, origina-se
uma forca de pressdo normal a superficie e uma forca de cisalhamento paralelas a superficie ao
longo da fronteira externa do corpo. Essa forca que age normal a direcdo de escoamento, € a
componente de sustentagdo White (2011).

Segundo Anderson (1997), inicialmente o estudo da sustentacdo pode parecer
complexo, isso porque em geral, a 0 escoamento do ar em diversos componentes que compdem
uma aeronave ou automaoveis assim como outros veiculos que experimentam as forcas oriundas
da dindmica do fluido. O autor também afirma que a origem das forcas aerodinamicas e
momento gerado, sdo unicamente oriundas de duas fontes bésicas, sendo a primeira da
distribuicdo de pressao sobre a superficie superior do corpo, no caso de aerofélio o (extradorso)
e a segunda os esforgos de cisalhamento na superficie do corpo. A representacao dessas forcas
béasicas descritas pelo autor € encontrada abaixo, sendo P a resultante da distribuicéo de presséo
e 7 a forca de cisalhamento. A complexidade da geometria do corpo ndo é um fator
predominante, as forcas aerodindmicas e momentos no corpo ocorrem devido exclusivamente

as duas fontes basicas supracitadas (Figura 3).
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Figura 3: Representacdo da componente de pressao e da componente
tangencial de esforco de cisalhamento sobre uma superficie
aerodindmica

p = pis) = surlace pressure distnbution
T = 715) = surlace shear stress distribution

Fonte: Anderson (1997)

Dessa forma a pressao p e o esforgo de cisalhamento 7 segundo Anderson (1997), séo
tangenciais a superficie, na qual esforco de cisalhnamento € devido a acdo de tracionar a camada
fluida paralela ao corpo que tem velocidade crescente a V,,, em relagdo a camada colada na
superficie com velocidade nula, causando uma fricgdo entre o corpo e o ar.

Ainda segundo Anderson (1997) é necessario integrar a distribuicdo p e T para se obter
a forca aerodindmica R e 0 momento M no corpo, conforme esbocado na Figura 4. Assim
podemos dividir a resultante em duas componentes supracitada por Cengel (2007), sendo ela L
e D. Portanto, segundo Anderson (1997), define que V,, do fluxo livre é também chamado de

velocidade de freestream.

Figura 4: Resultante das forcas aerodinamica e momento no perfil

Fonte: Anderson (1997)

Segundo Anderson (1997) e Cengel (2007) as forgas de pressao e cisalhamento agindo
sobre uma area infinitesimal dA na superficie sdo PdA e T,, dA, respectivamente. A forca de

sustentacédo agindo sobre dA no escoamento bidimensional é de acordo com a Equacdo 1:

dF;, = —PdAsenf — t dAcos 6 (1D
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Assim segundo Anderson (1997) e Cengel (2007), a forca total e as for¢as de sustentacao
agindo sobre o corpo sdo determinadas integrando a equac&o 2 sobre toda a superficie do corpo,

sendo F;, a forga de sustentagéo.

F,= [, dF,=F = —[, (Psen® + 1, cos §) dA 3

Conforme Cengel (2007) essas sdo as equacdes usadas para estimar as forgas livres de
arrasto e sustentacao sobre corpos quando o escoamento é simulado em um computador. Porém
ao se fazer testes experimentais, o autor enfatiza que, a Equagdo 2 néo é tao pratica devido ao
fato que a distribuicéo detalhada das forcas de pressdo e cisalhamento séo dificeis de obter por
medicdo, logo os métodos computacionais podem ser uma alternativa para resolucdo de
problemas de mecanica dos fluidos, assim reduzindo o uso de testes em tunel de vento.

As forgas sustentacdo depende da densidade p do fluido, da velocidade a montante V,,
e do tamanho da corda, forma e orientag&o do corpo, entre outros parametros (CENGEL, 2007).
Logo, pode-se usar uma forma mais geral para analisar superficies com geometrias diferentes,
pois segundo Anderson (1997) e Cengel (2007) € mais conveniente trabalhar com ndmeros
adimensionais. Waltham (1998) e Cengel (2007) enfatizam que a partir da teoria dos perfis
aerodinamicos é possivel se chegar ao coeficiente de sustentacdo c;, representados pela
Equacéo 3:

F,
1 .2
2pV A

3)

Cl:

A obtencdo desse coeficiente a partir de modelos matematicos, softwares ou tuneis
vento, ajudam a prever o quanto de forca serd gerada em funcdo da inclinacdo que o perfil
realiza em rela¢do a uma linha imaginaria do vento relativo, assim chamado de &ngulo de ataque
(a). Segundo Ribeiro (2011), o coeficiente de sustentacdo c; € adimensional e é funcdo do
modelo do perfil e do nimero de Reynolds e também do &ngulo de ataque.

De acordo com Anderson (1997) outra forma conveniente de determinar a forca em um

perfil, é utilizar o conceito da circulacdo de Kutta-Joukowski, apresentada na secg¢do 2.5.3.
2.5.2.Forca de arrasto

A forca de arrasto € gerada a partir dos mesmos efeitos que resultam a forca de

sustentacdo, porém a forca de arrasto tem sua componente oposta a direcdo do deslocamento.
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Segundo Houghton (2013), o arrasto & convencionalmente definido como a forga que
corresponde a taxa de diminuicdo da quantidade de movimento na direcdo do fluxo externo sem
ser perturbado.

O arrasto é uma forca indesejavel que os projetistas tentam reduzir ao maximo, pois sua
presenca traz ineficiéncia ao projeto e assim sendo um dos parametros mais importantes a ser
analisado na escolha do perfil, a diminuicdo do arrasto implica também em aumentar a
autonomia, ou seja, menor quantidade de energia necessaria para o deslocamento no meio
fluido.

Para Miranda (2013), a analise de desempenho de um avido durante todas as fases de
projeto, envolvem as andlises de perfil até sua fase final, com o arrasto sendo a mais importante

quantidade aerodinamica a se estimar, porém sendo uma das tarefas mais dificeis.

Para a determinacdo do arrasto nos perfis podemos usar softwares, que simulem o
escoamento do ar, assim como para a determinacao do coeficiente de sustentacdo. Para Abboutt
(1959), é conveniente expressar as forcas de arrasto em torno do perfil em termos de
coeficientes adimensionais assim como realizado com forca de sustentacdo na seccdo 2.5.1. A

determinagéo do coeficiente de arrasto, pode ser quantificada por meio da Equacéo 4:
Fp = fA dFp = Fp = fA (=P cosf + 1, senf) dA (4)

Da mesma maneira que, para realizar a obtencdo do dF, é necessario modelar a forca

infinitesimal do arrasto na superficie do corpo de acordo com a Equacéo 5,
dFp, = —PdAcosf8 +tdAsenf (5)

Na qual resolvendo-se a integral, tem-se entdo a forca de arrasto total, por meio da

Equacéo 6:
Fp
Cqg =1— 6
A Equacdo 7 expressa a forca de arrasto como sendo:
_ 1 v2
Fp = -pV=C- cq (7)

Onde: Fp, representa a forca de arrasto que o perfil gera devido ao atrito com o ar em
movimento e p representa a densidade do ar, V é a Velocidade da aeronave, C: é 0 comprimento

da corda media do perfil e c; o coeficiente de arrasto.



28

Conforme Miranda (2013), sO existem exclusivamente dois tipos caracteristicos de
arrasto, o arrasto de pressao que incide devido ao desbalanceamento de presséo existente sobre
a face exterior da aeronave e o arrasto de atrito que é proveniente das tensdes de cisalhamento

que atuam na superficie da aeronave.

2.5.2.1. Arrasto de Pressdo ou Arrasto de Forma

Segundo Miranda (2013), o arrasto de pressdo € provocado devido a uma diferenca de
presséo em funcdo da separacdo do escoamento no perfil, proveniente do choque do ar com o
bordo de ataque do perfil promovendo uma mudanca brusca da diregdo das particulas de ar. Isto
é observado quando um escoamento em superficies ndo aerodindmicas em que o0 ar passa ao
longo de um objeto e em certo ponto afasta-se dele. Segundo Spindola (2003), este tipo de
arrasto produz turbilhGes de ar que subtraem energia do objeto e retardam seu movimento. A
Figura 5 ilustra o exemplo dos tipos de arrasto em fun¢do da geometria do corpo.

Figura 5: Representacédo do efeito do escoamento do ar em alguns tipos de
superficies

Forma de Asa

Arrasto minimo
Néo produz redemoinhos

~ Esfera

Arrasto médio
Poucos redemoinhos

Plano

Grande arrasto
Muitos redemoinhos

Fonte: Plantier! (2016)

2.5.2.2. Arrasto de Perfil

Segundo Miranda (2013), o arrasto de perfil € a soma de dois arrastos, sendo o arrasto
de atrito com o arrasto de pressdo. Segundo Spindola (2003), o arrasto de atrito é considerado
0 arrasto proveniente do deslizamento de uma camada de fluido sobre a outra camada,

resultando no movimento das moléculas de ar da camada limite que tem seu movimento em

! Disponivel em: <http://www.meioambiente.culturamix.com/natureza/arrasto-aerodinamico-caracteristicas-gerais>.
Acesso em: 15 jan. 2017.
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vias regulares paralelas a superficie; ou vias irregulares. Dessa forma, o arrasto de perfil é
usualmente utilizado quando se trata de um escoamento em duas dimensdes, aplicando-se

perfeitamente para andlise de perfis aerodinamico.

2.5.3.Circulacdo e sustentacdo pela formula de Kutta—Joukowski

Conforme Weltner et al (2002), a sustentacdo e a circulacdo estdo relacionadas, como
mostraram pela primeira vez Kutta e Joukowski no inicio do século X1X. Segundo Pope (1951)
e Fox (1997) apud Kliwer (2012) a circulagdo, € relacionada com a vazdo de um fluido
circulando ao redor de um corpo, na qual a particula fluida movimenta-se tangencialmente a
superficie. O movimento das particulas gera uma modificacdo do campo de pressdo e
velocidades, resultando na obtencéo das forgas ao redor da geometria.

Sabe-se entdo que a circulagdo é essencial para mensurar a forca de sustentacdo no
perfil aerodindmico. Conforme Anderson (1997) a sustentacdo em um perfil bidimensional pela

teoria da circulacéo é determinada pela Equacao 8:

Fp=F=p-v-T (8)

Sendo F a forca da sustentacdo, p a densidade do ar, v a velocidade relativa do
escoamento e I" a circulacdo, que a partir das deducdes realizadas por Weltner et all (2002),
resulta no termo da circulagdo em funcdo da integral de linha da velocidade que percorre o

caminho ds de uma superficie fechada, a circulacdo é entdo definida pela Equacéo 9:

r=5£a-£ ©)

Segundo Weltner et al (2002), as equacdes de Euler possibilitam compreender que a

circulacdo ndo depende do caminho de integracdo, tem-se entdo a Equacédo 10:

T 10
V= 2rR (10)

Percebe-se entdo que a velocidade € funcdo do raio R, e dessa maneira nota-se que a
velocidade é proporcional ao inverso da distancia R ao centro da circulagdo tendo a direcdo
perpendicular ao raio, (WELTNER et al, 2002). Ainda segundo os autores, & possivel mostrar
que todas as superposic¢des de escoamentos potenciais com escoamentos circulares séo solugoes
das equacgoes de Euler.

A Figura 6.a, ilustra o ajuste que o modelo de Kutta-Joukowski realiza para que o ponto
de estagnacdo no extradorso se deslogue para o ponto a. Ja na Figura 6.b, tem-se apenas a
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aplicacdo dos métodos de circulacdo e na Figura 6.c, tem-se o ponto de separacdo da camada
limite no ponto desejado pelo método.

Figura 6: Influéncia da circulacdo no deslocamento do ponto de estagnagéo
traseira

(1) (h) (¢)

Fonte: Kliewer (2012).

Dessa forma ao satisfazer todas as restrices, desenvolve-se o escoamento, sendo
possivel reproduzir as velocidades e consequentemente determinar as distribui¢fes de presséo,
a partir das quais calcula-se a sustentacdo (WELTNER et al, 2002).

2.5.4.Pressao em Torno do Perfil

O estudo de como a distribuicdo de pressdo de um perfil se comporta, possibilita aos
engenheiros a analise prévia para a melhor compreensdo do seu comportamento (RIBEIRO,
2011).

Conforme Anderson (1991), a presséo é resultado de uma forca por unidade de area,
onde se tem a forca exercida sobre um ponto de um fluido ou de um ponto sobre uma superficie
solida, ou seja, a forca exercida no infinitesimal de area, na qual pode variar de um ponto para
outro. A partir desse entendimento, obtém-se variacdo de pressao entre as superficies do perfil.

A diferenca de presséo entre as superficies de um perfil é resultado do aumento da
velocidade no extradorso, Weltner et al (2002), explica que, a aceleracdo tangencial causa uma
diferenca de pressdo na direcdo do movimento, na qual uma aceleracdo positiva indica que a
pressdo € maior na face posterior do que na anterior do elemento fluido. Dessa forma, resultando
no aumento da velocidade na regido de baixa pressdo. Entende-se entdo, pelo que foi exposto,

que a baixa pressao resulta no aumento de velocidade e ndo o contrério.
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Figura 7: Aceleracdo Tangencial do Elemento Fluido

Fonte: Weltner (2002)

Matematicamente é possivel demostrar a relagdo entre pressdo e velocidade, partindo-

se da aplicacao da segunda lei de Newton, dada pela Equacéo 11.:

F=Am-a (11D
Na qual sabe-se segundo a Equacéo 12
a=% (12)
A forca é orientada na direcdo s conforme a Figura 7, dessa forma é possivel escrever a
Equacéo 13
F=—A-Ap=—A-%-As (13)

Segundo Weltner et al (2002), para que a forca seja positiva, é necessario que a pressao
diminua, logo explica o sinal negativo na Equacdo 13. Define-se entdo o elemento massa na
Equacéo 14:

Am= p-A-As (14)

Fazendo a substituicdo das Equacdes 13 e 14 em 11 e dividindo-se o resultado por A -
AS, e substituindo v por v = % tem-se entdo a integracdo entre dois pontos do elemento de

volume, ou seja, pode ser feito entre um inicial e final, assim chega-se a Equacao 15
2 2
—[[dp=p[ v-dv (15)

A resolucéo dessa integral, resulta na equacao de Bernoulli, como mostrada abaixo:
pl—p2 =25 —v}) (16)
Weltner et al (2002), ressalva que essa abordagem tem uma vantagem fundamental, na
qual ela deixa mais evidente que a velocidade maior, € sempre a consequéncia da reducdo de
pressdo. Logo, para se chegar a uma variagdo de pressdo entre as superficies do perfil, é

necessario que se tenha uma variacéo da aceleracdo das particulas de ar normal ao escoamento.
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2.6. Viscosidade e Camada Limite

A camada limite é um dos fendmenos oriundos do deslocamento do fluido proximo a
superficie do corpo, sendo um efeito intrinseco ao escoamento de fluidos viscosos. Fox (1998),
define a camada limite como sendo a regido adjacente a uma superficie na qual as forgas
viscosas sdo importantes. Ainda segundo o autor, o efeito das for¢as viscosas na superficie de
um corpo é retardar o escoamento, no qual a vazao em massa, paralela a superficie € menor que
passaria na corrente livre. Rosa (2006) explica que o fluido tem velocidade zero na superficie
do perfil, de maneira que se forma um forte gradiente de velocidade em uma fina camada de
fluido junto a superficie, essa camada varia de zero até a velocidade do fluxo distante do corpo,
sendo essa, chamada de camada limite.

Conforme Fox (1998, p.273) a espessura dessa camada limite ou ¢ definida como “[...]
a espessura de perturbacéo, &, e € usualmente definida como a distancia da superficie ao ponto
em que a velocidade é 99% da velocidade da corrente livre”. Segundo Rosa (2006) em geral
esta espessura € muito pequena, da ordem de alguns milimetros ou centimetros. Na Figura 8 é

possivel visualizar a distribuicdo de velocidade da CL.

Figura 8: Variagéo da espessura da camada limite ao longo da
distancia

7777777777 777777 777777 7772
Fonte: Rosa (2006)

Conforme Rosa (2006), dentro da camada limite o escoamento pode ser laminar (com
baixo Re) ou turbulento (alto Re) e o intermédio entre os dois escoamentos é o escoamento de
transicdo. O escoamento de transicdo nada mais é que a transicdo que o escoamento realiza

antes de passar de laminar para turbulento.

Na Figura 9, nota-se que a espessura da camada limite turbulenta é bem superior a
espessura da CL laminar, e assim podemos associar 0 crescimento da espessura da CL na

contribuicdo do aumento do coeficiente de atrito. Rosa (2006) associa 0 aumento desse
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coeficiente de atrito, devido o gradiente de velocidade normal a superficie, que no caso de
escoamentos turbulentos esse gradiente é superior em comparacao aos de casos laminares. Esse
aumento do coeficiente de atrito se deve ao fato que na camada limite turbulenta, ocorre uma
diferenca de velocidade entre as moléculas, fazendo com que haja um maior atrito entre as

moléculas e consequentemente o aumento do atrito entre fluido e superficie.

Figura 9: Comparacao das espessuras da camada limite

8

Camada limite turbulenta

Camada limite faminar

Fonte: Rosa (2006)

2.6.1. Transicdo da Camada Limite.

Segundo Oliveira (2009) a transicdo de uma camada limite do escoamento laminar
turbulento é um processo extremamente complexo, mesmo em geometrias simples e com
escoamento externo bastante calmo. White (2007), ressaltam que sdo varios fatores que sédo

influéncia no processo de transi¢do de camadas limites.

e Intensidade turbulenta da corrente livre

e Gradiente de pressdo

e Rugosidade da Parede

e Curvatura de linhas de corrente (da superficie);

e Numero de Mach

e Aquecimento ou resfriamento da parede

Tanto a rugosidade, como a prépria incidéncia de fluxo turbulento sdo ditos como um

dos principais fatores para geracdo de uma transi¢ao de laminar para turbulenta, (ROSA, 2006).
Ainda segundo o autor, para aplicacbes como em perfis aerodindmicos, a transicdo acontece
nas duas superficies, porém tem locais diferentes para a separacdo da camada limite isso porque
0 extradorso e o intradorso tem velocidades diferentes. Na Figura 10 é possivel identificar

pontos de transi¢ao sobre as duas superficies inferior e superior.
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Figura 10: Transicdo da camada limite em um perfil aerodinamico.
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Transi¢io na superficie inferior

Fonte: Rosa (2006)

2.6.2. Separagdo da Camada Limite em Aerofolios

Conforme Rosa (2006), o fenémeno do desprendimento da CL, deve ser evitada sempre
que possivel, pois leva a consequéncias como perda brusca de sustentacdo no perfil, ocorrendo
0 que os engenheiros chamam de estol ou estol. A regido do estol ou desprendimento da camada
limite, ocorre devido a falta de energia suficiente para vencer o gradiente de pressdo adverso
gue ocorre ap6s o0 ponto de maxima espessura do perfil, logo tem-se a maxima velocidade e
minima pressdo, porém apoOs esse ponto a velocidade na camada limite desacelera,
caracterizando-se como perca de sustentacdo (MIRANDA, 2013; ROSA, 2006).

Miranda (2013) ressalta que o estudo do estol representa um componente de
fundamental importancia para o projeto de um avido, uma vez que proporciona a determinacéo
de parametros importantes de desempenho, alguns exemplos da importancia, sdo a
determinacdo da minima velocidade da aeronave e a determinacdo dos comprimentos de pista
necessarios ao pouso e decolagem.

O estol esté inteiramente ligado a velocidade, de tal forma que um dos principais fatores
para que ele aconteca é reduzir a velocidade abaixo da velocidade minima de voo prevista em
projeto. Para compreender melhor esse fendmeno, pode-se analisar seu efeito no ponto B da
Figura 11.

O desprendimento da CL na superficie superior do perfil, ocorre como mostra a figura
no ponto B, segundo Rosa (2006) isso ocorre devido a uma distribuicdo de velocidades que
indica o inicio da separa¢do da camada limite.

Rosa (2006) enaltece que no ponto C, ja se tem uma grande porcentagem de escoamento
reverso, caracterizado por uma zona turbulenta, sendo essa zona a principal causa da formacao
de uma esteira e grande consumo de energia.

No caso dos perfis aerodindmicos, quanto mais se aumenta a, mais a regido da

separacdo tende a crescer de tal forma que a transicdo que ocorre no ponto B, comeca a se
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movimentar na dire¢do do ponto A aumentando a &rea da separacdo, conforme Rosa (2006). A

separacdo da CL pode ocorrer tanto com uma camada limite laminar ou turbulenta.

Figura 11: Perca de sustentacdo devido a inclinagdo da asa.
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Fonte: Miranda (2013)

O efeito de separacao da CL ocorre em muitos casos, porém o mesmo geralmente ocorre
dentro da camada limite, na qual se formam a chamada bolha de separagdo. A Figura 16.1A
ilustra a separacdo da camada limite sobre um perfil, a Figura 16.1b apresenta o surgimento da
bolha de ar proximo ao perfil e a Figura 16.1C a evolucao da bolha de separagdo variando-se 0
angulo de ataque.

Figura 12: Andlise do desprendimento da camada limite em um perfil
aerodinamico

Ponto de mixima velocidade

Evolugdo da bolha de separaglio com o dngulo de ataque

Fonte: Rosa (2006)
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2.7. Numero de Reynolds

O numero de Reynolds € utilizado para determinar a qual tipo de escoamento o corpo
estard sujeito. O seu nome é em homenagem ao fisico e engenheiro Irlandés Osborne Reynolds.

Segundo Fox, (1998), os regimes de escoamentos viscosos sdo classificados em laminar
ou turbulento. O regime laminar, é caracterizada pelo movimento suave em laminas ou
camadas, ja a estrutura do escoamento no regime turbulento é caracterizada por movimentos
tridimensionais aleatérios de particulas fluidas (FOX, 1998). Segundo Brunetti (2008),
Reynolds analisou que a ocorréncia do movimento ser laminar ou turbulento depende do valor

numero adimensional dado pela Equacédo 17:

Re = LPC 17)
e=——o
U

Sendo V' a velocidade de escoamento, p a densidade do ar, C o comprimento da se¢ao
em 2D do perfil, chamada de corda e u é viscosidade dindmica.

Segundo Miranda (2013), geralmente o escoamento do fluxo de ar em aeronaves se
tornam turbulentos na ordem de 1x 107 e para valores a baixo deste citado o fluido se comporta
de forma laminar. Normalmente, valor elevado de corda media associado a grandes velocidades
fazem com que o valor do nimero de Reynolds se aproxime do valor de escoamento em regime

turbulento.

2.8. Escoamentos compressivel e incompressivel

O escoamento na qual a variacdo da massa especifica € considerado desprezivel, é
denominado incompressivel, e para variacdo de massa especifica ndo despreziveis, o
escoamento € definido como compressivel, segundo (FOX, 1998). Os dois tipos de escoamentos
sdo usualmente utilizados na mecanica dos fluidos, e sdo também essenciais para a analise do
escoamento em perfis, sendo preciso se avaliar a qual tipo de regime de escoamento o perfil vai
estar submetido, e assim possam ser analisados todos os efeitos envolvidos.

A forma como se estabelece o fluido é compressivel ou incompressivel, é escrita por
uma equacdo matematica do nimero de Mach, que é a razdo do escoamento fluido no corpo

imerso pela velocidade do som no meio. A Equagéo 18 determina o nimero de Mach.

%4
Mgcp, = ? (18)
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O termo V' € a velocidade do escoamento no meio ndo perturbado e ¢ é a velocidade do
som também no meio ndo perturbado, logo 0 nimero de Mach é adimensional. Segundo Fox
(1998) para M < 1, tem-se um regime subsonico, enquanto aqueles para os quais M > 1 é
denominado regimes supersonicos, e no caso de campos onde 0 escoamento possui as duas
situagdes, subsdnicas e supersonicas e sdo chamadas de regimes transénicos, este Gltimo regime

ocorre para numeros de Mach entre 0.9 e 1.2.

2.9. Fluidodindmica computacional

O uso de técnicas numéricas para a solucdo de problemas complexos da engenharia e
da fisica hoje é uma realidade, gracas ao vertiginoso desenvolvimento de computadores de alta
velocidade e de grande capacidade de armazenamento (MALISK, 2014). Dessa forma com o
grande avan¢o tecnoldgico, proporcionando um significativo surgimento de novos
processadores cada vez com maior velocidade de processamento, é possivel modelar problemas
cada vez mais complexos. Segundo Maliska (2014), essa area de estudo tem recebido grande
atencdo dos analistas huméricos, engenheiros e pesquisadores, aumentando cada vez mais 0
namero de usuérios dos métodos CFD.

Nos ultimos quarenta anos apds a chegada dos computadores digitais, o conceito de
dindmica dos fluidos comecou a ser abordada de uma terceira forma, sendo ela a fluidodinamica
computacional que tem uma poderosa ferramenta utilizada na investigacdo dos fendémenos
associado ao escoamento em torno dos corpos rigidos (FORTUNA, 2000). Para Maliska (2014)
a simulacdo numérica, praticamente nao apresenta restricdes, podendo resolver problemas
complexos com condicBes de contorno gerais, definidos em geometrias também complexas e

apresentando resultados com uma rapidez muito grande.

As solucbes CFD resolve os problemas utilizando um modelo matematico
fundamentado nas equac¢6es da mecanica dos fluidos, de forma que essas equacbes descrevem
a conservagao de massa, quantidade de movimento e energia, a partir de consideracoes feitas
conhecidas como (condi¢cdes de contorno). Essas equacfes sdo conhecidas na mecanica dos
fluidos como as equacgOes de Navier-Stokes, resultado de solugGes diferenciais parciais e que
néo séo solucionadas analiticamente.

Percebe-se que o emprego de métodos numéricos para solucéo de problemas complexos

se faz necessario, assim como € importante escolher de forma apropriada o tipo de aplicacédo
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que se pretende analisar, de maneira a obter resultados com valores aproximados ao modelo
real.

Para a solucdo numérica desse sistema de equacdes diferenciais, necessita-se de
métodos robustos a fim de se realizar uma descretizacdo do problema, sendo eles, métodos das
diferengas finitas (MDF), método doa volumes finitos (MVF) e método doa Elementos Finitos
(MEF) segundo (VERGEL, 2013). Essas técnicas permitem a linearizagdo das equacgdes
algébricas, resolvendo por meio de diferentes métodos numeéricos, nas quais podem ser
facilmente encontrados nos pacotes comerciais como 0 ANSY'S Fluent.

De acordo com Maliska (2014), o MVF obtém equacgdes aproximadas através do
balanco da conservacdo no volume elementar, e em seguida a conservagdo das propriedades é
satisfeita no nivel de todos os volumes elementares.

Podem-se encontrar diversos pacotes comerciais para simula¢do CFD sendo o programa
ANSY'S Fluent um dos mais utilizados para esse propésito. No pacote comercial esta disponivel
0s principais métodos utilizados atualmente para resolucdo de problemas como o de
escoamentos externos em perfis, sendo eles os métodos de turbuléncia. Tratada através da
proposicdo de modelos de turbuléncia como fechamento das equacBes meédias espaciais e
temporais de Navier-Stoker, denominado RANS (Reynolds Navier-Stoker Equations)
(MALISKA, 2014).

Também entre os mais difundidos métodos nessa classe, podem ser utilizados os que
usam duas equacdes diferenciais parciais adicionais, como o0 k- e suas variantes k- € 0 SST

(Shear Stress Transport).

2.9.1. Modelagem Matematica

A modelagem matematica busca por meio de equacdes, representar a realidade de um
fendmeno fisico. Assim a fidelidade do modelo matematico com relacdo ao problema fisico é
de extrema importancia, e com intuito de abordar de forma mais completa a forma com que os
softwares trabalham matematicamente para gerar a solugdo. Esta seccdo apresentara 0S
conceitos e equacdes que estdo envolvidos neste processo.

Inicialmente para uma modelagem matematica de qualquer problema de fluido dindmica
é necessario primeiramente compreender as equacdes de Navier-Stokes. Segundo Santos
(2012), séo equagOes diferenciais utilizadas para descrever a quantidade do movimento,

continuidade e energia, sucedido a partir da tenséo de cisalhamento que ocorre no fluido devido
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a uma combinacéo dos termos difusivos viscosos, gerado a partir dos gradientes de velocidade
e de presséo.

A solucdo numeérica obtida das equacOes de Navier-Stoker resulta em um campo de
escoamento ou velocidades, descrevendo a velocidade do fluido num determinado ponto no
espaco e no tempo. Péssaro (2015) ressalta que a partir dessas solu¢des do campo de velocidade
é possivel obter outras quantidades como a distribuigdo de pressao ou fluxos massicos. Porém,
0 acoplamento entre pressdo e a velocidade, resulta em um dos problemas mais complexos
quando se trata de escoamento de fluidos, mais que com técnicas computacionais é possivel
chegar a solugdes satisfatdrias (SANTOS, 2012).

Os sistemas referenciais de coordenadas sdo definidos geralmente como sistemas de
coordenadas cartesianas x,y, z para 0 espaco R* e para o tempo t. Peixoto (2009), define o
campo de velocidade v, em funcdo de suas trés componentes cartesianas nos vetores u, v, w,
referidas respectivamente as coordenadas x,y,z. Logo, também estd compreendido entre o

conjunto de variaveis a densidade p e a temperatura T ou pressao p.
2.9.1.1. Conservacdo de massa

A conservacdo da massa nada mais €, que a soma de todas as massas entrando e saindo
do sistema por unidade de tempo e volume, na qual a essa parcela de variacdo de massa relativa
deve ser igual a variacdo de densidade por unidade de tempo (PEIXOTO, 2009). Dessa maneira
é possivel derivar a equacao da continuidade sendo expressa como mostrado na Equacgdo 19:

Dp -
. T pVv=0 (19).

Para o caso em que o fluido é incompressivel, tem-se o termo do lado esquerdo igual a

zero, resumindo a Equacéo 20:

Dp

=0 (20)

Dessa maneira chega-se a Equagéo 21:

Vv =0 (21)
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Entende-se entéo, que para o caso em que se tem fluidos incompressiveis 0 campo € ndo
divergente. Para casos gerais as equacdes de quantidade de movimento séo representadas para
uma das direcdes de seu sistema coordenado como segue na Equacdo 22:

ov

a+ V.(v.v) = —Vp—V.T+p§+ZS (22)

Separando os dois termos é possivel observar que do lado esquerdo tem-se os termos
correspondentes aos termos convectivos e do lado direito aparecem os termos correspondentes
aos gradientes de pressdo, difusdo e momento devido a forcas viscosas que atuam no
escoamento, assim como a for¢a gravitacional e os termos fontes que séo expressos como forcas
externas que interagem sobre o fluido.

De outro modo, quando é considerado um escoamento sob um sistema de referéncia
rotativa, deve-se acrescentar o termo responsavel pelas forcas centrifugas e de Coriolis na
Equacdo 23 aparecendo como termo fonte S, na equacdo de transporte de momentum e
conservacao de massa (VERGEL, 2013).

S = Scoriotis T Scentrifuga (23)

A derivacdo das equacdes de movimento, Navier-Stokes, é principiada com a aplicagédo
da segunda Lei de Newton ao movimento do fluido ao lado da consideracéo de que a tenséo do
fluido é uma combinacdo do termo de viscosidade difusiva (proporcional ao gradiente de
velocidade) junto com o termo de presséo.

Pode-se representar a tensdo no fluido pelos termos Vp e Vt. Estes valores sdo
gradientes de forcas de superficie que acabam resultando numa dindmica de fluidos. O gradiente
de pressdo p aumenta da parte isotropica da tensdo, transformando-se em movimento ou nédo
(SANTOS, 2012). A parte correspondente a anisotropia da tensdo é dada pelo termo V7. De

acordo com Santos (2012), o termo do tensor de tensdes viscosas 7 € dada pela Equacéo 24.

. - 2
T=ulV.v+ Vo) — §6|7. V. I,D] (24)

Onde u é a viscosidade do fluido, e o gradiente de pressao € o termo mais representativo
com o escoamento do fluido que se desloca no sentido do ponto de maior pressdo para o ponto
de menor pressdo. O termo I, representa a matriz identidade da tensdo e por fim, o segundo

termo da equacdo simboliza a dilatacdo do volume.
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Dessa forma em posse da equacdo da continuidade, que segundo Fox (1998) pode ser

expressa pela Equacéo 25:

d(pu)
ot

—( )+—(Pv)+—(PW)—0 (25)

De tal forma que a equacdo do movimento pode ser representada em trés direcdes
(x,y,z), porem toma-se como referéncia apenas as coordenadas cartesianas de x,y para 0

presente, sendo foco desse trabalho uma analise 2D.

Componentes Horizontais (Equacéo 26):

d(pu) 5 _ i ou 2 Ju O0Jv B a_p
ot T ax( W)+ _(p uv) = [F (2 dwv)] [F (ay 6x> PP
Componentes Verticais (Equagéo 27):
00 1 2o+ gt = [ (200 2 |+ [r (G 39| -2
% ( v°) + (puv) = 6 I'|2 de) r 3y " ax 3y (27)

Nas equacdes mostradas o termo p representa a densidade do fluido, os termos u e v, as
componentes de velocidade ao longo do eixo de x e de y respectivamente, e sendo o t a
representacdo do tempo e [ a representacdo das forcas de impuls@o resultantes dinamica de
escoamento.

Nas Equacoes 26 e 27 do movimento mostradas anteriormente aparece um termo I, que

é o coeficiente de difusdo, dado pela Equacédo 28:

"=+ u (28)

De forma que & representa a viscosidade dinamica e u, € a representacdo da
viscosidade turbulenta.

De acordo com Santos (2012), é necessario utilizar as equacdes de transporte de
Reynolds, isto €, médias obtidas das equacbes de Navier-Stokes RANS (REYNOLDS Averaged
Navier-Stokes). Esse método é uns dos mais utilizados para resolucao das equacdes de Navier-
Stokes. A partir da decomposicao da equacdo de transporte de Reynolds tem-se a Equacéo 29:

o=+ @ (29)
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Conforme (SANTOS, 2012), o valor instantaneo @, é obtido como a soma do valor
médio @ com uma quantidade flutuante @'. Substituindo-se os termos de velocidades na

direcdo dos vetores u e v e a densidade, obtém-se a Equacéo 29.

puv = puv + pu'v’ (29)

O ultimo termo desta equacdo tem dimensdo da tensdo, e é modelado como sendo o

produto da viscosidade turbulenta pelo gradiente de velocidade média.

2.10. Método dos volumes finitos

Conforme Maliska (2004), a tarefa deste método é resolver uma ou mais equagoes
diferenciais, substituindo as derivadas existentes por expressdes algébricas que envolvem a
funcdo incdgnita. Quando ndo é possivel a solucdo analitica, se realiza entdo uma aproximacao
numeérica da equacdo diferencial, desse modo, o0 autor enfatiza que se aceita a solugdo para um
numero discreto de pontos, com um determinado erro, e espera-se que, quanto maior for esse
namero de pontos, mais préximo da solucédo exata.

Ainda segundo autor, todo e qualquer método que, para alcancar as equacgdes
aproximadas, satisfaz a conservacdo da propriedade em nivel de volumes elementares, este
estara utilizando o método de volumes finitos ou comumente conhecido como MVF. O ponto
de partida é a decomposicdo do dominio volumes de controle menores VCs (Volumes de
Controle), onde as variaveis sdo alojadas nos nés, na qual esses nds sdo definidos com uma
grade numérica, e dessa forma podendo ser alocados nos vértices ou nos centros, sendo esses
0S pontos que conta para a solugdo aproximada do método como ilustra Figura 13.

Apbs a definicdo do volume, realiza-se a determinacdo das equacdes de conservacao de
uma forma integral para cada volume finito (MALISKA, 2004), como mostrado na Equacao
30.
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Figura 13: A Tarefa do Método numeérico.

T~ - P —9—9o oo

M¢todo

o —4
numernco

L ——
Equagao diferencial

L(0)=0¢ Sistema de equagdes algébricas
condigoes de contorno [A] [¢] = [B]

Fonte: Maliska (2004, p.28)

.

dp¢ _
— TV (pVe) =V (IV$) + Sy (30)

Integra-se os dois lados da Equacdo 30, obtendo-se a Equagéo 31:

9
— | ppdv +35 pVe - dA = 35 Ve - dA +j SedV (31)
at |4 A A 14

¢ é a variavel de transporte através de um meio, p € a densidade, I' é a constante de
difusdo, V € a velocidade e Sy o termo fonte.
Segundo Maliska (2004) a partir da integral mostrada acima, aplica-se o teorema de
Gauss para converter as integrais em volume sobre operadores de divergéncia e gradiente as
integrais na superficie é representada pela Equacéo 32.
Nfaces Nfaces

dp¢
Veew s+ > pgVyy-Adp= ) Ty Vs Ay + Sy Ve (32)
f f

O sistema de equacdo mostrado acima s6 resolvido numericamente a partir de um
método segregado ou acoplado conforme (MALISKA, 2004).

Ainda segundo o autor, existem dois problemas para modelar a solu¢do para uma analise
de escoamento, um em relacdo a Mecéanica dos Fluidos e outro de Transferéncia de Calor. Os
dois casos sdo de grande complexidade, porém o de mecanica dos fluidos € um caso de estrema
delicadeza, pois ha uma complexa relagéo entre pressdo e velocidade e outras ndo linearidades
que estdo intrinsecas nas equacdes de conservacao de quantidade movimento linear ou equacdes
do movimento (FORTUNA, 2000; MALISKA, 2004).
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2.10.1. Acoplamento Presséo/Velocidade

Conforme Maliska (2004), é necessario que cada equacdo diferencial seja também
representada na forma algébrica linear, sendo essas apresentadas nas Equacdes 33, 34, 35, 36 e
37:

Aptty = At + Aty + Antiy + Astts + Aty + Apup — LIPYIAV + By (33)

Apu, = Agug + Ayuy, + Ayuy + Asus + Afus + Apup — L[P"]AV + B,‘)/ (34)

Aptp = Agug + Ayt + Anuy + Astis + Apup + Apup — L[PY]AV + By (35)
Mp—MS

—ar T Me— My + My — Mg+ My — My, =0 (36)

P=P(pT) (37)

A Equacdo 37 possibilita o fechamento do problema, sendo ela a equacédo de estado
(MALISKA, 2004). As variaveis u,v,w, P T e p sdo as trés componentes do vetor velocidade,
a pressdo, a temperatura e a massa especifica, respectivamente. Para solucdo destas equagdes e
pretendendo-se realizar uma analise fluido dindmica, em escoamentos incompressiveis e nas
quais 0 escoamento a massa especifica ndo é uma funcdo forte da pressdo, a solucdo por
acoplamento de pressao-velocidade é o mais indicado segundo (MALISKA, 2004).

As equacOes apresentadas, mostram que as variaveis u, v,w e T podem ser avanc¢adas
pela equacdo do movimento em cada direcdo e pela equagdo da energia, porém para a pressao,
esse incremento se torna mais complexo dependendo do escoamento ser compressivel, forcando
a pressao a ter sua propria equacdao (MALISKA, 2004). Fortuna (2000) define que um
escoamento compressivel em termos numéricos, é o escoamento em que a variavel p tem um
aumento significativo em funcéo da variacdo da pressdo. E nos casos em que 0 escoamento tem
a variavel p variando em fungdo da temperatura, aplica-se a formulacdo incompressivel.
Conforme Maliska (2004), para cada um desses problemas envolvendo escoamentos existe uma
formulacéo adequada para a resolugéo desses.

Um dos problemas segundo Maliska (2004), para se realizar um acoplamento entre a
velocidade e a presséo e assim obter uma solucao para a Equacéo 37, é saber que p ndo é funcéo
de P, mas que o mesmo é dependente apenas de T e dessa forma sendo escrita como p = p(T),
de maneira que T ¢ determinada pela equacgdo da conservacdo da energia.

A equacéo de conservacao da massa, ndo serve como equacao evolutiva para nenhuma

variavel e passa a ser, apenas, uma restricdo que deve ser obedecida pelo campo de velocidades
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(MALISKA, 2004). Assim o autor mostra que 0 procedimento para o avanco da solucdo de t
até o instante t 4+ At é seguindo 0s seguintes passos:

1. Fornecer os valores iniciais das variaveis dependentes;

2. Calcular T, usando a equacdo da energia;

3. Calcular p, usando p = p(T);

4. Calcular P, para isso um algoritmo deve ser utilizado;

5. Calcular as componentes do vetor velocidade, usando as equacbes do
movimento;

6. Verificar se as velocidades satisfazem a equacao da conservacao de massa. Caso

néo satisfaca, voltar ao item 4 e recalcular a presséo. Realiza-se interagdes dentro
dos itens 4-5-6 até que a equacédo da conservacdo da massa seja satisfeita;

7. Como a temperatura depende das velocidades, voltar ao item 2 e recomecgar 0
Processo;

8. ApOs a convergéncia, avancar novo intervalo de tempo, até que o regime
permanente seja alcancado ou até atingir-se o tempo de simulacdo desejado.

2.10.2. Modelo Sparllat-Allmaras

Conforme 0 ANSYS User’s Manual, 0 modelo Spalart-Allmaras, € um modelo de
ondulacdo que resolve uma equacdo de transporte para a viscosidade cinematica turbulenta.
Segundo Soares (2013), esse modelo foi desenvolvido principalmente para aplicacdes da
fluidodindmica computacional na area aeroespacial, onde o escoamento sobre superficies
solidas é importante. O manual enfatiza que este modelo tem gerado bons resultados para
gradientes adversos de pressdo, 0 mesmo tem sido aplicado também em estudos de turbinas,
onde ganhou grande popularidade.

De acordo com ANSYS User’s, este modelo em seu formato original é efetivo em
aplicacdes que o numero de Reynolds é baixo, dessa maneira se faz necessario a realizacdo do
calculo da camada limite, pois como ja foi visto a camada limite aumenta conforme o Reynolds
diminui.

O manual ANSYS User’s ainda complementa que o refinamento da malha préximo ao
corpo pode ser medido a partir de um parametro adimensional chamado y*. Esse parametro y*
é o valor da altura da camada da malha, perpendicular a parede em sua dire¢do normal. Assim,
para aplicacGes do modelo Spalart-Allmaras, em que se tem malhas refinadas ou de certa forma
grosseira, aconselha-se a utilizacédo de um y* = 1, ou preferencialmente, ndo utilizar valores
para yTentre 3 e 30, dessa forma fornecendo bons resultados de coeficientes de cisalhamento
de parede e coeficientes de calor.

Este modelo é bastante efetivo para andlise de escoamentos aerodindmicos, mas

conforme Soares (2013), o modelo ndo é aplicavel para escoamentos industriais em geral,



46

estando sujeito a erros relativamente grandes para alguns escoamentos cisalhantes livres,
especialmente para escoamentos em jatos circulares ou planos.

De maneira geral, Soares (2013) define 0 modelo proposto por Spalart e Allmaras como
tendo a finalidade de resolver as equacdes de transporte, para uma quantidade que é uma
configuragdo modificada da viscosidade cinemaética turbulenta, utilizando-se apenas de uma
equacéo.

As equacdes que permitem analisar a viscosidade turbulenta e sua taxa de dissipacéo ¢
podem ser obtidas a partir da Equacdo 38:

a(~)+a(~ )—a+
ot PV T, PV TG TG,

~ ~\ 2
0 + pv ov +G ov Y, SV 38

Gy, € k séo constantes e S é uma medida escalar da deformacdo do tensor. Por padrao

no ANSYS Fluent, como no modelo original proposto por Spalart- Allmaras,S é da do pela

Equacéo 39
Em que a rotagdo do tensor é definida pela Equacao 40:
Q. = 1 (')u] N (')ul- 40
U7 2\0x; | ax (40)

Com base na magnitude da vorticidade, define-se entdo a taxa de deformacdo média
(Equacdo 41):
1 (')ul- (')ul-
Sij = + (41D

i =2\ax, o,
As constantes sdo apresentadas como Cyq, Cp2, 03, Cy1, Cw1, Cw2, Cu2, k seNdO

2
Cor =S4 1592 ¢ = 0,3,C,p = 2,0,k = 0,4187
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2.10.3. Modelo Realizable k-¢

O software ANSYS Fluent apresenta diversos tipos de modelos de turbuléncia, e entre
eles pode-se encontrar o modelo Ralizable k-g que é uma versdo melhorada da versdo Standard
do modelo k-e. Esse modelo segundo o ANSYS (2013) difere de duas maneiras:

e A primeira € que modelo Realizable k-& contém uma formulacgéo alternativa para
viscosidade turbulenta.

e A outra é que se tem uma equacao de transporte modificada para a taxa de dissipacéao
€, na qual foi derivada de uma equacao exata para o transporte da flutuacdo de vorticidade
média-quadrada

Segundo Soares (2013), o termo Realizable, é dado com relagdo a possibilidade de o
método satisfazer algumas restricGes coerentes com fisica dos escoamentos turbulentos, a
exemplo das restricGes das tensbes de Reynolds, na qual nem o modelo padrdo nem o RNG
(Renormalization Group) conseguem solucionar. Portanto, o modelo Realizable k - €,
apresentado em ANSYS User’s e originalmente formulada por Shih, tem objetivo de corrigir
as deficiéncias do modelo original em dois pontos. O primeiro ponto seria adotando um novo

equacionamento para a viscosidade nas paredes considerando a varavel C, — inicialmente

proposta por Reynolds. E em segundo lugar assumir uma nova equacgdo para dissipacao &
baseada na equacdo da dindmica da flutuacdo quadratica média da vorticidade.

Conforme o manual ANSYS User’s, uma das limitacbes estd na producdo de
viscosidade turbulentas ndo fisicas, situacbes onde o dominio computacional possui areas de
fluido tanto em turbulentas quanto estacionarias. Segundo Soares (2013), isso é uma das
consequéncias no método do modelo Realizable, que compreende os efeitos da rotacdo média
na definicdo da viscosidade turbulenta.

Os efeitos de rotacdo capturados neste modelo se mostraram mais coerentes do que no
modelo padréo Standard k-e.

As equacOes que permitem analisar a energia cinética turbulenta k e sua taxa de

dissipacdo € no modelo Realizble k-¢.
Assim para o termo k, tem-se a Equagéo 42:

ug\ 0k

0 e N0
a(p)+a—xj(puj)— (u+ 7%

E para €, tem-se a Equacao 43 :
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2

d d d ugy 0k £ €
500 o (pew) = o \(u+ o) 5 |+ pCaSe = pCor——m=+ Cre Caclip + S, (43)
]

0x; oe/ 0x; +ve

Onde:

n k
C, = max [0,43, m] N = SE , S = /zsijsij

Gy, representa a geracdo de energia cinética de turbuléncia, G, ¢é a geracdo de energia
cinética turbulenta devido a flutuabilidade, Y, representa a contribuico da dilatacéo flutuante
em turbuléncia compressivel, utilizado apenas em modelos de compressibilidade. C,e C,s80
constantes, oy, € g, sd0 0s numeros de Prandtl turbulentos em k e €. Por fim Se S, sdo termos
de origem em funcéo do tipo de analise.

Normalmente nos modelos RNG e Standard, a viscosidade é calculada como (Equacéo
44):

2
He = pCy " (44)
Conforme 0 ANSY'S User’s, 0 modelo Realizable difere dos demais, devido ao fato que

C, ndo € uma constante, sendo calculado a partir da Equagéo 45:

1
Cp=—wr (45)

Ag+As—

As constantes sdo dadas como:
Cie=144,C,=19,0,=1,0.=12

O modelo de turbuléncia k-&, € um dos modelos que exige um menor esforco
computacional e também obtém resultados satisfatorio com relacéo a precisao dos fendmenos

préximo a superficie do modelo.

2.10.4. Modelo SST k- w

O Shear-Stress Transport (SST) k—w foi desenvolvido por Menter e utiliza as equagdes
de transporte de energia cinética turbulenta k e da taxa de dissipacdo ou frequéncia de
turbuléncia w, tendo como principal caracteristica segundo o ANSYS User’s a aplicagdo de
uma formulacéo precisa e robusta do modelo k—w na regido mais proxima da parede do corpo,

mantendo uma independéncia para o escoamento mais distante da parede, semelhante a
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formulacéo utilizada no k-e. Para conseguir isto, 0 modelo k—w é convertido numa formulacéo
k-€.

O modelo segundo Santos (2012), tem algumas vantagens, como aproximacao junto das
paredes e a previsao de forma mais precisa do comprimento caracteristico dos turbilhdes em
zonas com gradientes de pressdo adversa, alcancando melhores resultados de tensGes de corte
junto das superficies. O modelo SST k-w é semelhante ao modelo k-w padrdo, porém difere

em alguns pontos conforme descrito em ANSYS User’s:

e Mudancas gradual do modelo k-w padrdo dentro da camada limite para a parte externa
da CL na qual se aplica 0 modelo k-e modificado;

e O modelo SST incorpora um termo derivado de difusdo cruzada amortecido na equacéo;

e A definicdo da viscosidade turbulenta é modificada para considerar o transporte de
cisalhamento turbulento estresse;

e As constantes de modelagem sdo diferentes.

O aperfeicoamento para SST k-w, quando comparado com o modelo Standard k-w,
resultou em um modelo mais preciso e confiavel para uma vasta classe de escoamentos. Séo
exemplos destes escoamentos, 0s gradientes de pressdo abruptos, perfis e ondas de choque
transbnicas. Abaixo € apresentada sua formulacdo conforme descrito no manual ANSYS
User’s:.

As difusividades efetivas para o modelo SST k-w sdo apresentadas na Equacéo 46 e 47:

a(k)+a(k)—a A DR 46
5 P ax,-pui_axj "ax,- k— Yi + Si (46)

E para o termo w tem-se (Equacéo 47):

a( )+a( )—araw+a Y,+D,+S 47
ot pw axj pwuj _an wax]_ W W W W ( )

O termo G, representa a producdo de energia cinética de turbulénciae o G,, representa
a geracgdo de w, calculada conforme descrito para 0 modelo k-w padrdo; I, e I, representam a
difusividade efetiva de k, e w; Yy e Y,, representam a dissipacao de k e w devido a turbuléncia;
D, representa o termo de difusdo cruzada e S, e Sy sdo termos de origem definidos pelo
usuario.

Nas Equac0es 48 e 49 sdo mostrados os equacionamentos da difusidade efetiva:
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o= u+ ot (48)
Ok
U
Lo =u+— 49
b= ute (49)

Onde oy, e g, sdo 0s numeros de Prandtl turbulentos para k e w. A viscosidade
turbulenta, u,, é calculada da seguinte forma (Equacéo 50):

k1
_pr - (50)
w 1SF,
max[——

a*aqw

Uy =

As constantes sdo definidas abaixo:

o-k,l = 1176, O-w,l = 2; O-k,Z = 1, O-w’z = 1168,

a, = 0,31, Bi; = 0.075, B;, = 0.0828.
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3. METODOLOGIA

Inicialmente foi realizada uma pesquisa bibliogréafica a fim de se obter embasamento
tedrico sobre o assunto abordado. Posteriormente foi feita a escolha do perfil que foi objeto do
presente estudo. O critério de escolha utilizado foi a facilidade de construcéo e sua caracteristica
aerodindmica mencionada na literatura Low-Speed Airfoil Tests por Selig et al (1996). Porém
foi preciso um tratamento utilizando o software GetData Graph Digitizer®, com intuito de
extrair os valores das polares fornecido nos graficos com formato JPEG. Posteriormente
exportando os valores para o Excel®.

Para anélise fluido dindmica proposta no trabalho, foi necessario o auxilio de uma
ferramenta computacional, possibilitando a obtencdo dos resultados e posteriormente uma
comparacdo dos dados experimentais com os resultados obtidos no emprego de trés métodos
fornecidos pelo software ANSYS®. E de forma a garantir a eficacia das simulacdes, é
conveniente que se siga uma sequéncia de etapas conforme descrito no préprio manual Ansys

User’s, e que esté dividido em quatro etapas principais.

Figura 14: Etapas para realizacdo de uma analise computacional

Definicdo de
Objetivos

Indentificagaodo
Problema ‘

Identificar o Dominio

Modelo Spariat-Alimaras
Conﬁgurasﬁo
de solugdo clo SSTK-5 =

Modelo Realizable K-
epsilon

Condicdes de Contorno |

Fonte: Autoria propria (2017)

O estudo desenvolvido neste trabalho, utilizou-se do modulo Fluent fornecido pelo
software ANSYS®, que esta inserido na plataforma do Workbench. O software utiliza o método
matematico de volumes finitos para discretizar a regido do fluido, de maneira a criar um nimero
finito de volumes de controle. Dessa forma, objetivo dos metodos empregado no software é

realizar a solucdo das equagdes de conservacdo de massa, movimento e de energia, para cada
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volume infinitesimal criado, na qual este processo € caracterizado como a etapa de construgdo

da malha.

3.1. Criacdo da geometria

Para especificacdo do valor da velocidade, foi necessario conhecer o valor do nimero
de Reynolds para o perfil Eppler 423, tomado como base para comparacdo neste trabalho os
dados das polares aerodinamicas disponivel em Selig et al (1996). Portanto para avaliacdo dos
coeficientes aerodinamicos o Re utilizado é da ordem de 3x10° e assim o valor da velocidade

que satisfaz essa condicdo é obtido conforme a Tabela 1 mostrada seguir.

Tabela 1: Parametros de entrada para determinacdo do nimero de Reynolds.

Entrada valor und Resultado und
C (corda) 0,229 m V= 19,65066 m/s
p (dindm) 1,8375E-05 kg/ms

p (densi.) 1,225 kg/m?

Re 300000

Press. Atn 1 atm

Fonte: Autoria prépria (2017)

Entdo é obtido as coordenadas geométricas do perfil no plano x e y, com intuito de
realizar a criacdo da geometria e posteriormente a elaboracdo do dominio computacional ao
redor do aerofélio. As coordenadas foram retiradas do site Airfoiltools?, posteriormente
importadas no software AUTODESK INVENTOR®, na qual realizou-se o procedimento de
criacdo da geometria do perfil a partir das coordenadas, criando-se uma linha do tipo spline

como mostra a Figura 15.

2Disponivel em: http://airfoiltools.com/airfoil/details?airfoil=e423-il: Acesso em : 10 de abril. 2017
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Figura 15: Criacdo da geometria do perfil

Fonte: Autoria propria (2017)

A partir da criacdo do perfil, entdo determinou-se o tamanho do dominio, de tal forma
que as dimens0es utilizadas foram adotadas em relacdo a corda do perfil ¢, admitindo-se um
valor unitario, dessa forma o dominio possui de raio frontal, 40 vezes a corda, distancia essa
entre o bordo de ataque do perfil e a extremidade frontal do volume de controle, possui 29 vezes
0 comprimento da corda a jusante do bordo de fuga. A regido do far-fild estdo com dimensGes
20 vezes o comprimento da corda em relacdo alinha media da corda.

Figura 16: Dimens@es da geometria do dominio computacional

Fonte:

3.2. Geragdo da malha computacional

O passo seguinte é realizar a exportacdo do dominio para o software ANSYS® para a
criacdo da malha computacional, essa etapa foi definida realizando-se o procedimento de
refinamento da malha, posteriormente realizando algumas simulacBes até que o0 ¢; se

mantivesse constante, conforme ¢é apresentado no Grafico 1. Segundo o manual ANSYS User’s,



54

essa analise é necessaria para que se possa chegar a um padrdo de malha eficiente, na qual
possibilite resultado préximo ao esperado, e obtendo-se 0 melhor desempenho computacional,
ja que o grafico mostra que o aumento do nimero de n6s demasiadamente, nao influenciaria no

resultado obtido para o coeficiente de sustentacgéo.

Gréfico 1: Estudo da influéncia do nimero de nés no valor do c;.

Andlise de influéncia da Malha

cl

1,0985
1,0785
1,085
1,0385

1,0185

o
0-3,33%
\__‘ -
0-288% 2,78% 1
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N Freen
oo

1,69%

4,50%
4,00%
3,50%
3,00%
2,50%
2,00%

Erro

1,50%
1,00%
0,50%
0,00%

0,9985 |
N
0,955 1
43542 145233 163250 247377 254262
Titulo do Eixo

03785

335032

=0=(Cl-CFD =O=Erro

Fonte: Autoria propria (2017).

Conforme mostrado no grafico, o parametro para configuracdo da malha com maior
eficacia, foi a adogdo de uma zona de malha estruturada boundary layer mesh na zona proxima
do perfil com numero de divisbes Sizing edge igual a 850, também foi aplicado um inflation
com Firt Layer Thickness e Fisrt Layer Height para um Reynolds de 3x10°, que resultou em
y* para regido de parede igual a 3,2x107>. Ainda neste procedimento, adotou-se um niimero
de camadas igual a 20, seguindo recomendacdes do manual e com Growth Rate igual a 1,1. O
resultado pode ser observado na Figura 17, onde se percebe o refinamento da malha conforme

0s parametros inseridos.

Figura 17: Detalhamento da malha estruturada préxima a superficie do
perfil E423.

O ARILIINL
KSR
LRSI X KRS %,

ARSI
TR SD

G
R

%y
g an

SO
SO TS
Fonte: Autoria prépria (2017)

Para o restante do volume de controle, foi criado uma malha néo estruturada, pois nessa
regido ndo ha a necessidade de uma malha téo refinada. Os parametros utilizados foram Growth
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Rate igual a 1,1 com Element Sizing igual a 6mm, com tamanho maximo de 60mm e minimo

de 0,3mm. A Figura 18 ilustra a malha utilizada na simulagéo.

Figura 18: Malha do dominio computacional com 254262 n6s para angulo

de ataque =0°
HEERSX, T = wva-—; e
s e

S g

0000 3,000 §000(m)
]

1,500 4500

Fonte: Autoria propria (2017).

3.3. Especificacdo dos parametros de simulagao

Na ultima fase do pré-processamento, foi importada a malha para o ANSYS Fluent de
maneira a inserir 0s parametros de condicdo de contorno e selecdo dos métodos empregados no
estudo. Ao realizar a importacdo é necessario definir os parametros do solver, determinando o
método empregado nas simulagdes, que neste trabalho tem como objetivo a anélise de trés

métodos distintos, sendo eles:

. Modelo Sparlt-Allmaras
o Modelo Realizable k—¢

. Modelo SST k-w

As regibes de contorno devem ser especificadas conforme ilustrado na Figura 19 e na
Tabela 2



Figura 19: Detalhamento das regides de
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fronteira do dominio fluido.
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ANSYS
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Fonte: Autoria prdpria (2017)

Tabela 2: Condicdes de contorno aplicados ao dominio fluido
FRONTEIRA CONDICKO

Velocity-intlet (v=19,65m/s)

Intlet constante, com dire¢3o determinada em x=1 e y=0

pressure-outlet

Outlet (constante, com dire¢3o determianda em x=1 e y=0)

pressure-far-fild

Frezone (numero de mach = 0)

wall
Eppler 423

Fonte: Autoria propria (2017)

( parede estacionaria, sem escorregamento)

Ainda nessa fase € preciso definir as propriedades fisicas do ar utilizadas na simulacéo.
Foi considerado para 0 modelo em estudo o ar como incompressivel, a temperatura de 288,15K

ou 15°C, valor da temperatura ao nivel do mar em condi¢cfes padrdes atmosféricos, a densidade
é de 1,225kg/m3 e a viscosidade igual a 1,8375x107° X m.s.

Ainda com relacdo configuracdo do solucionador, é utilizado esquema Coupled todos
com aproximac0es de segunda ordem, exceto Turbulent Kinetic Energy, Turbulent Dissipation
Rate e Energy. Esses citados utilizam padrdo First Order Upwind, com gradiente do tipo Green-
Gauss Nod Based. O critério de convergéncia adotado para os residuos € 4x10~> ou 15000
iteracOes.

Todos os parametros adotados até aqui sdo reproduzidos para diferentes angulos de
ataque do perfil, variando de 0° a 18° com incremento de aproximadamente 2°. O dominio do
fluido se mantém estacionario enquanto incrementa-se uma rotagdo no perfil conforme
supracitado. Com base no que foi exposto nesta metodologia, o pre-processamento esta
completo e dessa maneira inicia-se a solucdo numérica até atingir a convergéncia pre-
determinada. O solver Fluent, permite acompanhar a geracao dos graficos de residuos e valores
de c; para cada iteracdo bem como outras informacdes sobre a solugdo. Os resultados podem
ser visualizados pelo modulo FLUENT-RESULTS.
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4. RESULTADOS E DISCUSSOES

Nesta secdo serdo apresentados os resultados obtidos na fase de pds-processamento,
relacionando os resultados dos trés métodos de turbuléncia supracitados, com os dados
experimentais fornecidos por Selig et al (1996). Dessa forma sera avaliado a eficiéncia dos
métodos computacionais em fornecer os coeficientes aerodindmicos c;, c; e a polar de arrasto
do perfil Eppler 423 para uma variagdo do angulo de ataque, mantendo-se constante a
velocidade e as propriedades fisicas do ar.

Pode-se perceber que os trés métodos avaliados nesse trabalho tiveram boa aproximacao
dos coeficientes de sustentacdo c; para uma faixa de 0 a aproximadamente 7 graus, cujo o valor
médio do erro foi de 3,56%, ou seja, esse valor é a diferenca média entre os valores de
coeficientes dos trés métodos em relacdo ao experimental.

Porém, ao continuar aumentando o angulo de ataque para um valor de aproximadamente
10,53°, percebe-se que 0 método SST-Kk-w antecipa estol no perfil, apesar de capturar de forma
eficiente os efeitos do escoamento para valores de a até aproximadamente 10°. O método
supracitado, acaba criando uma zona com vortice acentuado no bordo de fuga em relacdo ao
método spalart-Allmaras e k - ¢ Realizable, resultado esse do desprendimento da CL,
ocasionando a perca de sustentagdo repentina devido aos efeitos viscosos e turbulentos da
separagdo, conforme é observado no Grafico 2. A separacdo da CL para o valor de a

aproximadamente 10° é vista também na Figura 20 para os trés modelos simulados.

Gréfico 2: Comparativo entre 0s métodos computacionais e valores experimentais.

Cl x Angulo de Ataque (a)
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Fonte: Autoria propria (2017).
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Os pontos marcados 1 e 2 apresentados para cada modelo de turbuléncia (Figura 20), indicam
os fendbmenos de vorticidade do ar, mais conhecido com turbuléncia, em cada método percebe-se sua
capacidade de representar a zona de esteira turbulenta, a partir da separacdo da CL. Também é possivel
visualizar regiGes de estagnacdo seguidas de regides com velocidade, o que caracteriza zonas instaveis

e regides de imprecisdo dos métodos aplicados.

Figura 20: llustracdo da separacdo da camada limite obtidas pelos trés modelos de
turbuléncia.

Fonte: Autoria propria (2017)

O Spalart-Allmaras em relacdo ao método SST-k-w, apresenta um decréscimo do
coeficiente de sustentacdo a partir de 7,5°, porém ocorrendo o estol apenas a um angulo de
12,79°. Quando comparado com os dados experimentais, esse método se mostra preciso com
relacdo a previsdo do angulo de sustentagdo méaxima, porém a diferenca do c; em relacdo ao
experimental foi de 14,98%, um valor relativamente alto para uma analise CFD. No gréafico 2
€ mostrado a regido turbulenta oriunda da inclinagdo do perfil resultando no clyqx, €
posteriormente estol.

Uma vantagem desse modelo em relagdo aos demais, é em relacdo ao tempo para

obtencédo dos dados, pois 0 maior nimero de iteracdes realizadas para um determinado angulo
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de ataque, principalmente aquele proximo a regido do estol, ndo superou 11 mil iteragdes, logo
bem inferior aos outros dois métodos que requisitaram um maior esfor¢co computacional para
obter os mesmos resultados. Os efeitos de desprendimento da CL para o angulo de estol obtido
no modelo Sparlart-Allmaras, é visto na Figura 21.

Figura 21: llustracdo da turbuléncia no perfil com a ocorréncia do estol para um angulo de

12,79°, modelo Spalart-Allmaras.
(A) Analise da Velocidade |

Fonte: Autoria propria (2017).

O meétodo k-¢ Realizable conforme mostrado anteriormente no Grafico 2, se mostrou
mais eficaz do que os outros modelos avaliados em relacdo a analise do coeficiente de
sustentacdo, pois 0 mesmo para todos os angulos estudados, obteve valores de ¢; mais proximos
do experimental, apesar desse retardar o estol, ocorrendo em aproximadamente 14°. Percebe-
se na Figura 22, que a regido de separacdo da CL apresenta menor vorticidade (regido mais
clara) junto ao bordo de fuga e na superficie superior do perfil, 0 que por sua vez reflete
diretamente na boa aproximag&o obtida no Grafico 2.

Figura 22: llustracdo da turbuléncia no perfil com a ocorréncia do estol para um angulo de
14,12°, modelo k-¢ Realizable.

Velocity
Kepaion 14 gm Regiao de Separagao CL
| 3:39824001 P — :

Fonte: Autoria prépria (2017).

O valor de coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque é apresentado na
Tabela 3. Ainda na tabela, em amarelo é destacado os valores de c¢; para o angulo de ataque

correspondente ao estol.
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Tabela 3: Resultados de Cl x «, obtidos da simulagéo do perfil Eppler 423

Alpha  Cl-Seligetal (1996) H - .

Cl- CFD - S-Allmaras  Cl- CFD - K-epsilon. RZB CI- CFD- SST K-0mega

0,115 0,959 0,975 1,006 0,978
1,739 1,115 1,127 1,069 1,033
2,014 1,138 1,160 1,080 1,060
3,789 1,301 1,274 1,149 1,231
4,287 1,344 1,343 1,211 1,279
7,128 1,556 1,495 1,565 1,553
10,532 1,803 1,634 1,701 1,768
12,799 1,961 1,667 1,732 1,625
14,120 1,951 1,627 1,769 1,614
15,625 1,933 1,632 1,743 1,581
16,935 1,906 1,639 1,721 1,560
18,323 1,879 1,648 1,697 1,539

Fonte: Autoria propria (2017)

Com relacdo ao coeficiente de arrasto em funcdo do angulo de ataque, os métodos
empregados no presente trabalho ndo tiveram resultados t&o satisfatorios como os que foram
apresentados na analise do c;.

Os trés métodos aqui discutidos tiveram boa aproximacéo entre 3,7 e 7,1°, porém, para
valores entre 0 e aproximadamente 3,7° e para valores de a maiores 8°, apresentaram
dificuldades de prever o c4, nessa faixa de valores citada, a diferenca entre o experimental e
coeficiente de arrasto calculado pelos métodos se tornou relativamente alto. Esse fenémeno
pode estar associado a dificuldade que o método tem de estimar a energia cinética turbulenta
resultante dos efeitos viscosos préximo a parede do perfil. Outro fator também que pode
dificultar a analise, é em relacdo ao nimero de Reynolds ser relativamente baixo, o que resulta
em um adiantamento da CL dificultando aplicacdo dos métodos de forma eficaz. Porém, vale
salientar que, para fins de estudos académicos os valores obtidos sdo aceitaveis ja que entre 4 e
10° o erro médio dos trés métodos obtiveram um valor menor 5%, ja para aplicagdes especificas
é aconselhado um estudo mais detalhado a fim de reduzir esse erro.

Ainda com relacdo ao estudo do coeficiente de arrasto, deve-se atentar sobre 0 modelo
k-e Realizable, apresentado no Grafico 3, 0 modelo em comparacdo com os outros dois modelos
citados aqui nesse trabalho, tem melhor aproximacéo em relagéo ao experimental, isso porque
0 modelo como comentado anteriormente, utiliza duas equagdes. Proxima a parede, usa-se de
equacionamento para representar a taxa de cisalhamento k e para regido na qual o fluido se
torna totalmente turbulento uma equacdo de dissipacdo €, assim aumentado a eficiéncia do
método ja que essa é uma forma melhorada do modelo RNG, que utiliza duas formulagdes para
representar dois efeitos distintos, assim capturando de forma precisa os efeitos de viscosos junto

a parede, consequentemente o arrasto.
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Gréfico 3: Comparativo entre o valor experimental do cd em relacdo aos modelos

analisados.
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Fonte: Autoria prépria (2017)
Assim como na sustentacdo valor de coeficiente de arrasto em funcdo do angulo de
ataque pode ser visto na tabela 4. Em amarelo é destacado os valores de ¢, para o angulo de

ataque correspondente ao estol.

Tabela 4. Resultados de Cd, obtidos da simulac6es do perfil Eppler 423.

Alpha Cd-Seligetal (1996) il - =

Cd- CFD - S-Allmaras Cd- CFD - K-epsilon. RZB Cd- CFD - SST K-0mega

0,115 0,0644 0,011 0,023 0,009
1,739 0,0409 0,012 0,023 0,015
2,014 0,0365 0,013 0,023 0,016
3,789+ 0,0174 0,018 0,023 0,019
4,287 0,0173 0,017 0,024 0,020
7,128 0,0195 0,028 0,024 0,025
10,532 0,0235 0,050 0,038 0,033
12,799 0,0270| 0,079 0,058 0,079
14,120 0,0310 0,095 0,066 0,097
15,625 0,0363 0,117 0,081 0,121
16,935 0,0417 0,137 0,095 0,142
18,323 0,0482 0,157 0,110 0,164

Fonte: Autoria propria (2017).

A partir dos coeficientes de sustentacédo e arrasto obtidos pelos modelos em estudo no
presente trabalho, determina-se entdo a polar de arrasto para o perfil em questdo. Tambeém
munido da polar de arrasto experimental do préprio perfil, pode-se fazer um comparativo, assim

como é mostrado no Gréfico 4.
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Percebe-se, conforme o Grafico 4, que o método k-& Realizable tem uma melhor
aproximacdo como evidenciado na polar de arrasto assim como mostrado nos graficos
anteriores. Apesar do método Spalart-Allmaras e SST-k-w apresentarem bons resultado quanto
a sustentacao, esses métodos ndo apresentaram um coeficiente de arrasto tdo satisfatorio como
0 modelo Realizable. Nesse ultimo comparativo, o k- Realizable apresenta um ¢; em funcéo
do cd constante até um valor de aproximadamente 1,6, quando o arrasto aumenta rapidamente.
Esse tipo caracteristica apresentada € vista em condicdes reais, pois como percebe-se, a polar
de arrasto experimental se comporta com o mesmo padrdo. Assim mostra-se a evidéncia da
eficiéncia do modelo k-g Realizable em capturar os coeficientes aerodindmicos.

Gréafico 4: Comparacdo da polar de arrasto entre dados experimentais e 0s
modelos estudados.

Comparativo da Polar de Arrasto .
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Cl -Seligetal (1996)
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Fonte: Autoria propria (2017).

N&o foi alvo desse estudo, porém vale salientar que outro fator que pode ser usado como
critério para a escolha dos métodos propostos no trabalho, é o tempo e exigéncia computacional
para se alcancar as solugdes. Entre os trés modelos apresentados 0 SST-k-w e k-g Realizable
sO obtiveram convergéncia a partir de 13 mil iteracGes. Para alguns angulos de ataque, o valor
de iteracOes superou 20 mil. O nimero de iteracdes realizado influencia diretamente no tempo
de obtencdo dos resultados onde, em média, cada simulacdo para o angulo de ataque especifico,
o tempo de simulacgdo chegou a ser maior que 16 horas de simulagédo, tempo relativamente alto

para uma analise 2D.
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5. CONCLUSAO

Para andlise do escoamento em torno de um perfil aerodinamico, o presente trabalho
realizou uma metodologia fundamentada na Dinamica dos Fluidos Computacional (CFD).
Tendo como ferramenta para obtencdo dos resultados o pacote comercial ANSYS FLUENT,
com o qual foi possivel obter os resultados apresentados. A partir desses dados, chega-se a
conclusdo que os resultados finais para os coeficientes de sustentacdo, para os trés modelos
apresentam resultados aceitaveis para angulo de ataque aproximadamente 10°, levando em
consideracdo quando se trata de estudo académicos. A partir desse valor, até o angulo de 18°
0s modelos mostraram sofrer dificuldade em capturar com preciséo o valor do coeficiente de
sustentacdo c;, devido a baixa aproximacao obtida nas simulacdes para o coeficiente de arrasto
¢4 como foi apresentado. Dessa forma com base na literatura do Fox (1998) e Anderson (1991)
e no préprio manual do ANSYSS, pode-se afirmar que essa dificuldade em representar com
precisdo os efeitos préximos a regido de estol, estd relacionado com a ocorréncia do
desprendimento da camada limite a partir de 7°, oriundos dos efeitos viscosos e turbulentos
proximo a parede, e assim sabe-se que cada modelo aborda de forma diferente esse fendbmeno,
conforme sua modelagem matematica.

Outro fator que influencia diretamente os resultados é a construcdo da malha, na qual
apesar de ter apresentado bons resultado conforme apresentado na metodologia, ainda caberia
um estudo detalhado para maximizar os resultados.

Apesar deste trabalho ndo abordar o custo computacional de forma detalhada, a relagéo
custo/beneficio do modelo Spalart-Allmaras ganha posicao de destaque nestes resultados. Pois
durante o desenvolvimento das simulagBes os métodos SST-k-w e k-€ Realizable, chegaram a
um namero de iteracdes bem superiores em relacdo ao modelo S-A. Logo, aplicacdo do método
dependeria de duas situagdes, o requisito de tempo necessario para realizar a preparagdo do
modelo e posteriormente a analise, e a outro a eficacia do modelo. No quesito tempo
computacional, o0 modelo S-A se torna mais aplicavel que os demais, porém como foi visto
anteriormente 0 modelo Realizable tem maior eficAcia em relacdo aproximar-se do valor
experimental a baixo nimero de Reynolds.

Dessa forma além do que ja foi apresentado nos resultados, é necessario incluir o custo
computacional como um fator de grande relevancia na escolha do método empregado nas
analises, ja que a corrida por desenvolvimento tecnologico tem como um dos seus pilares a
otimizagdo do tempo para se chegar no produto final, porém, as configuracbes da méquina

podem ser um fator limitador para determinada aplicacdo de determinados modelos.
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Portanto, com intuito de melhorar os resultados em trabalhos futuros, é necessario um
aprofundamento dos modelos de turbuléncia utilizadas pelo software ANSYS FLUENT, assim
como adquirir experiéncia com a ferramenta computacional. Devido a sua complexidade, é
necessario ter um grande embasamento para utilizar todas as fung¢bes disponiveis no pacote
computacional, sendo esse um dos pontos chave para a reducdo de distor¢cdes geradas nas
analises, aproximando os resultados obtidos pelo método CFD cada vez mais dos valores
experimentais. Além disso torna se necessaria a utilizacdo de computadores com maior recurso
computacional, que permitam uma malha mais refinada e consequentemente melhores

resultados.
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