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ANALISE COMPUTACIONAL DE ESCOAMENTO COMPRESSIVEL SOBRE
AEROFOLI0 EMPREGANDO MODELO DE TURBULENCIA DE DUAS
EQUACOES: ABORDAGEM EM REGIME SUBSONICO E SUPERSONICO

RESUMO

Os modelos de aerofdlio NACA sdo amplamente empregados para a analise de
escoamento e comportamento aerodindmico das asas de aeronave durante especificas
condicBes de voo. A simulagdo numérica de fluxo de fluido sobre esse dispositivo permite
ndo sO reduzir custos de projeto como também identificar pardmetros que precisam ser
corretamente ajustado de modo a otimizar o desempenho e eficiéncia do aerofélio, associados
com a sustentagéo, arrasto e estabilidade de voos. Este trabalho visa avaliar o escoamento do
ar sobre dois tipos de aerofdlio, adotando o modelo de turbuléncia k-¢, dividido em dois
casos. O primeiro é feito em baixa velocidade (Mach = 0.15), com o uso de um dominio no
formato “C” e geragdo de malha mapeada, comparando-se os resultados numericos do NACA
0012 com os experimentais, e, posteriormente, com os resultados numéricos do NACA
64A004.29. Essa etapa visa assegurar a calibragem e funcionamento adequado do modelo
computacional. O segundo aborda o fluxo de fluido em alta velocidade (Mach = 1.3)
utilizando o NACA 64A004.29, com o emprego de um dominio retangular e construcdo de
malha triangular distribuida. Sdo estabelecidas as caracteristicas presentes no regime
supersonico, onde se faz a proposta de introdugdo de uma camada porosa no extradorso e
compara-se esta com a mesma superficie superior sem tal camada. Desse modo, discute-se 0
ganho de sustentacdo que pode ser obtido ao investigar a distribuicdo de velocidade e presséo
na extensdo considerada do perfil de asa. A pesquisa resultou no desenvolvimento de
inovacédo e gerou a patente, ja depositada junto ao INPI, sob o pedido de cddigo BR 10 2015
026140-3, sob o titulo “Aerofolio maximizador de for¢a de sustentagdo por incorpora¢do de
camada superficial porosa”, cujos direitos internacionais e nacionais de prioridade e
propriedade industrial, sdo de exclusiva propriedade dos inventores e autores da patente,
Flavio Pietrobon Costa e Luiz Justino da Silva Junior, e da UESC, e impedem sob as normas
legais, utilizagBes comerciais ou industriais ndo autorizadas do conhecimento desenvolvido na

presente dissertacéo.
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COMPUTATIONAL ANALYSIS OF COMPRESSIBLE FLOW OVER AIRFOIL
EMPLOYING TWO EQUATIONS TURBULENCE MODEL: APPROACH AT
SUBSONIC AND SUPERSONIC BEHAVIOR

ABSTRACT

NACA airfoil models are widely used for stream analysis and aerodynamic behavior
of aircraft wings during a specific flight condition. Fluid flow numerical analysis over such
device allow not only to reduce project costs, but also identify parameters which need be
correctly adjusted, in order to optimize efficiency and performance of the airfoil, associated
with lift, drag and flight stability. This work aims to evaluate air flow over two types of
airfoils, adopting k- turbulence model, divided in two cases. The first one is executed at low
velocity (Mach = 0.15), with the use of “C” domain and a mapped mesh generation,
comparing the NACA 0012 numerical results with experimental data, and, after, with the
NACA 64A004.29 numerical results. This procedure allows a check to perfect workability of
the computational model. The second one treats of fluid flow at high speed (Mach = 1.3)
using NACA 64A004.29, with the employ of a rectangular domain and construction of
distributed triangular mesh. The features present at supersonic regime are imposed, where the
introduction of a porous layer is proposed, to be joined, on the upper camber, and measure it
with the same surface without such layer. Thus, it’s discussed the lift gain which can be
obtained with this procedure, investigating velocity and pressure distribution on the
considered extension of the wing profile. This research allows the development on an
innovation, and result in the patent BR 10 2015 026140-3, already placed at the INPI, under
the title “Aerofolio maximizador de for¢a de sustentagdo por incorporagdo de camada
superficial porosa”. The exclusive priority and ownership belongs to the inventors, Flavio
Pietrobon Costa and Luiz Justino da Silva Junior, and UESC institution, standing down legal
norms the industrial or commercial employment without previous authorization of the

knowledge developed in the present dissertation.



viii

SUMARIO
1. INTRODUGAOD ...ttt 1
R 00 1 (=) (U F= 7 Uor Lo S SSS 2
1.2 DesCriGao do ProbIBMA ........c.ooiiiiiee e 3
1.3 HipOteses 1eVANTAd@S...........ccueiuieieiicccic et 4
1.4 ODJEEIVOS ...t b bbb bttt bbb 5
1.4.1 ODJELIVO GEIAL.....ceiieiiiiiieiee et 5
1.4.2 ODjJetivoS €SPECITICOS ....cvveieiiieiie et 6
1.5 JUSTITICATIVA. ...ttt et ete e st e s be e te e enreeneeenee e 6
2. REFERENCIAL TEORICO ...ttt sss st 9
2.1 Método dos elementos fiNITOS ........ccuoviiiiiieii e 9
0 0 W g Tod T o - 1 PSSR 11
2.1.2 FOormulagdo variaCional..............ccccvveieeiieiic i 11
2.1.3 MEL0OUOS VAITACIONAIS .....vevveiierierieie ittt sttt sttt see bbb sbenneas 14
2.1.3.1 Método dos residuos pONAerados ...........ccoereereriereneneneese e 15
2.1.3.1.1 Método de Galerkin ..........cccceiviiieeieiere e 16
2.1.3.1.2 MEt0d0o de COIOCACAD ........eeiveeeieeiciieeie ettt 16
2.1.3.1.3 Método dos minimos qUAdradosS............ccccvevreereeiieeseeiesee e 17
2.1.4 Elemento triangular COM tr8S NOS.........cceieeiieiiiicce e 17
2.1.5 Elemento retangular COM qUALIO NOS.........coverveirieieiienieesese e 18
2.2 Formulactes em volume de CONLIOle.........ocveiiieiieiic e 19
2.2.1 Formulacdo diferencial versus formulacdo integral ..............ccccoveiieiiiciieieeen, 19
2.3 EQUAGCDOES JOVEINANTES. ....cueiiiiiieitieieeiie sttt sttt ettt n e b e be e e sneennas 20
2.3.1 EQUAGAO0 da CONINUIAATR .....covieiieiiiesieee e e 20
2.3.2 EQUAGAOD 0 BNEITIA .. eeuvieiieiiie ittt sttt st n e 21
2.3.3 Equacéo da quantidade de MOVIMENTO..........coeviierieiiirinieseseeee e 21
2.4 EQUAGCOES 08 NAVIEI-STOKES .......oiiiiiiieiiieie e 22
2.5 Modelo de turbuléncia de duas equagtes K-g..........cccooeriiiiiiininieiee e 23
2.6 Fluxo de fluido em Meio POF0SO......cuiiiiiiiiiciie st 24
2.6.1 LEI U DAICY ..ccviiiiieiiie ettt sttt e e et 25
2.6.2 Condicdo de interface fluIdO-poroSa.........cccccveveiieiieie s 25

2.7 ABEOTONIO .ottt e e e 26



2.7.1 Elementos de um @erofOlio ........cccoeveieiiiiiiicieiese e 26
2.7.2 Designaco NACA dos @erofOlios ... 27
2.7.2.1 AerofOlio de 4 digitOS........civeieiieie e 27
2.7.2.2 Aerofolio série de 6 digitos ........cevveieiieiice e 28

2.7.3 FOIGas @BrOINAMICAS ......ccuveueereerieeeiteste sttt sttt ettt sn b bbb ane s 28

3. METODOLOGIA ...ttt sttt sttt seebe bt neerennens 30
3.1 THPOS A€ PESGUISA ...tttk skttt sttt n bbbt 30
3.2 Software utilizado para a simulacdo numérica: COMSOL Multiphysics.............. 30
3.2.1 Setup comPULACIONAL .........c.coieiieiicic e 31
3.3 Fase 1: Configuracéo do problema (Pré-processamento) ...........ccccoevevveiesreerneennnn, 31
3.3.1 CoNStruGao da gEOMELIIA........cceiieiieiie ettt sre e 31
3.3.1.1 Caso 1: Regime SUDSONICO .......cceeiueeieiiieiie e steesie ettt 33
3.3.1.2: Cas0 2: RegimMe SUPEISONICO ......ccververueeieeiieieiesiesie sttt se e ens 34

3.3.2 Geragao de MalNa........ooviiiiiiiiieie e 35
3.3.3 Selecdo da fisica e propriedades do fluido...........cccccveviiciiccic e 35
3.3.4 Especificacao das condigBes de CONLOINO ........cccecveieerieeieiieeie e 36
3.3.4.1 Cas0 1: Regime SUDSONICO .......ccueruiriiriiriieiieieie et 36
3.3.4.2 Cas0 2: REQIME SUPEISONICO ....cveviveriirieeiieieie ettt 37

3.4 Fase 2: SOIUGED NMUMEBTICA......cueeiiieiiieeeete ettt 38
3.4.1 Inicializacdo e controle da SOIUGAD ..........cccveveeiiiiiiiicce e 39
3.4.2 Monitoramento da CONVEIGENCIA.........cviuirriiieiiie ettt 39
3.5 Fase 3: Resultados (pOS-ProCesSameNt)..........ccucveeieieeieeiesieerieeiesee e eeesree e 39
351 GIATICOS X-Y ittt ettt ettt s et et sttt benreaneas 39
3.5.2 LiNhas de SCOAMENTO ........ccveiieeieiieiieeiesieesiee e eeeseesteesee e seeaneesneesseeneesreeseeeneens 40
3.5.3 CUIVAS € CONTOIMO ....eouvreiieitiesieeie et te et e e see e e ste et e e e steanaesseesreeneesreesseaneens 40

O e 1 1 1N I 1 PP 41
4.1 Regime subsonico (Mach = 0.15) .......ccciiiiiiiciiece e 41
O NN O N 00 TSRS 41
4.1.1.1 Malna Mapeada.........cccvveiieiieeiie ettt 41
4.1.1.2 Convergéncia do MATOUO........coveriiiiiiriericeeeee e 43
4.1.1.3 Campo de VEIOCIAAE .........ooiiiiiiiiiic e 44
4.1.1.4 Coeficientes aerodiNAMICOS.........eiiieiiiieieieiese e 45
4.1.1.5 DiStriDUIGAO A8 PreSSAOD ......ccuveueeiiiiitiiiesii ettt 47

4.1.2 NACA BAAD04.29 ..o 48



4.1.2.1 MAINA GBIAUA .......evieiiieiieiieee et 48

4.1.2.2 Campo de VEIOCIAAAE .........ooueiieiiiiicceeeee e 49

4.1.2.3 Coeficiente de SUSENTACAD .........cceevvveieiieirieiesee et e e sre e 50

4.1.2.4 DiStriDUICAO0 08 PreSSA0 ....vveiveeueeiiieiieeiesieeiteeie st e steesee s e steeaesraesraesaeeneesnaenaeas 52

4.2 Regime superstnico (Mach = 1.3)...cccccciiiiiiieiiece e 53
4.2.1 NACA 64A004.29 sem Camada POFOSA .......ccverurerrerreeriearesreesseaeesseesseessesseessesseens 53
4.2.1.1 Malna trianQUIAT ..........coveiieece e 53

4.2.1.2 Convergéncia do MELOAO.........cceiiririririe e s 55

4.2.1.3 Distribuigdo de VElOCIdade ........cc.ooviiiiiiiiiiice e 55

42,04 PIESSA0 ... eeteeuteaieesteeite ettt ettt ettt sttt et b ettt b et h et ne e b ne s 57

ST =101 o 1= LU U TP 59

4.2.2 NACA 64A004.29 COM CAMATA POTOSA......eeuververieesieriiniesiisieeeeeeseesse e seesiesienseas 60
4.2.2.1 Distribuigéo de velocidade N0 eXtradorso ..........cccoevererenieiienieniene e 60

4.2.2.2 Distribuicao de pressao N0 eXtradors0..........cceevvevveriesieeseerieseeseeseeseesreeneens 61

5. CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS.....c.oieeeeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee e 63
5.1 CONCIUSDES ...cvveveeeesie sttt ettt b et bt et e s et et st sbenbeebeene e 63
5.2 TrabalNos TUTUFOS .......ooviiieice ettt nns 64
REFERENCIAS ...ttt 65

APENDICE: TABELAS DE DADOS NUMERICOS ... .o oo, 68



Xi

LISTA DE FIGURAS

Lo 0 R A O Tor- W ] T o 1= T 1N [ PSSP 2
FIGUIA 2 — F-22 RAPIOT. ..ottt ettt e e st e be et e e se e s be e eeeneeeteebeeneenreenreenne e 8
Figura 3 — Processo de analise de elementos fiNitoS. .........ccooieiiiiiiiiic i 10
Figura 4 — Sistema e volume de CONErole FIXO........cveiiiiiiiiic e 19
Figura 5 — DefiniCao de @erofOli0..........ccviiieiiee e 26
Figura 6 — Nomenclatura do @erofOlio. ..........ccceeueiiiiieie e 27
Figura 7 — Resultante aerodindmica e suas deCOMPOSIGOES. .......ccuvrrreerreerierieriesiesieeeeeere e 29
Figura 8 — ArofOlio NACA 00L12.......cviiiiiiiieieiee ettt sttt sne e 32
Figura 9 — Aerofolio NACA B4A004.29. .......coe ettt te e sae e 32
Figura 10 — Dominio sob analise em regime SUDSONICO. ..........ccviveiierieiie e 33
Figura 11 — Dominio sob analise em regime SUPErSONICO.........coviiiieirerieise e 34
Figura 12 — Camada interna porosa (na cor azul) de 0.5MM. .......ccooiiiiiiiiiniiieee 35
Figura 13 — Condicdes de contorno (SUBSONICO). ......ccveiviiieiieieiie e 37
Figura 14 — Condicdes de contorno (SUPEISONICO). ......ecveireeireeiieiieiieesieeeesee e seesrae e e e sreesre e sneennas 38
Figura 15 — Malha mapeada distribuida (quadrangular). ..........ccccoiiiiii i 41
Figura 16 — Distribuicdo da malha ao redor do aerofolio NACA 0012. .......ccccoeereireneieneieieeeeens 42
Figura 17 — Convergéncia da solu¢do numeérica (SUDSONICO). ........ccerveiierieisiieeese e 43
Figura 18 — Distribuig@o de velocidade (M = 0.15 € 00 = 14°). ..eooiiiiiiiiene e 44
Figura 19 — Coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque. ...........ccccvevveiieiiececiie e, 45
Figura 20 — Coeficiente de arrasto em fungdo do angulo de ataque. ..........cccceverviirieiicieniesc e 46
Figura 21 — Contorno de pressao do NACA 0012 (00 = 14°)...ciiiiriiiiiieie e 47
Figura 22 — Coeficiente de pressdo ao longo do extradorso (00 = 10°). ....ccocveererirreerenieeieenieeie e 48
Figura 23 — Malha gerada no modelo NACA 64A004.29. ......ccoooiieiieiieeiie et 49
Figura 24 — Campo de velocidade do NACA 64A004.29 M =0.15e 0= 14°). .ocoovieiireiiiniennn 50
Figura 25 — Coeficientes de sustentacdo dos dois perfis estudados. ...........cccoerviiiininiinencneseen 51
Figura 26 — Contorno de pressao do NACA 64A004.29 (00 = 14°). .cecviiiirieninie e 52
Figura 27 — Coeficiente de pressdo no extradorso para os dois modelos (o0 = 10°). .....cccevvereivrrennne. 53
Figura 28 — Malha triangular gerada para 0 modelo NACA 64A004.29. .........ccccoovvivieienenc i 54
Figura 29 — Qualidade da malha gerada para 0 modelo NACA 64A004.29..........ccccvveiinenciennnnnnn. 54
Figura 30 — Convergéncia da solugdo numérica (M = 1.3 € 00 = 6°). ..ccceeiirieeiiiiniieneeee e 55
Figura 31 — Campo de velocidade do NACA 64A004.29 (M = 1.3 € 00=10°). ecccevcrrrirrrrrierririeseeens 56

Figura 32 — Velocidade na superficie do NACA 64A004.29 M =1.3€ 0=0°). .ccccecverrriverrerreriunnn. 57



Xii

Figura 33 — Contornos de pressdao do NACA 64A004.29 M =13 €0 =6%).cccccvrcverivnienieenenieienen 58
Figura 34 — Coeficiente de pressdao do NACA 64A004.29 M =13 €00 =06°)...ccccerrrererencnenennnnn. 58
Figura 35 — Distribuigdo de temperatura do NACA 64A004.29 M =13 e a=16°). .cccccevvvrverrvrnenn. 59
Figura 36 — Contornos de temperatura do NACA 64A004.29 M =1.3€0=06°)..ccccccecrrivrrcrerreruennn. 60
Figura 37 — Velocidade no extradorso do NACA 64A004.29 (comparativo).........ccooeeveereeneseeseenens 60
Figura 38 — Pressdo no extradorso do NACA 64A004.29 (COMPArativo).........cccevvereeeeseenesieesennens 61

Figura 39 — Coeficiente de pressdo no extradorso do NACA 64A004.29 (comparativo).................... 62



Xiil

LISTA DE TABELAS
Tabela 1 — Estatistica da malha (NACA 0012) ........ccviiieiieieeie et sa e e 42
Tabela 2 — Comparativo numérico-experimental do C. (NACA 0012)........ccceeveieeieiieiienesieseeiens 46
Tabela 3 — Pressao no extradorso do NACA 64A004.29 (M= 1.3 € 00=0°).cccccecurrreierereneninennnnnns 68

Tabela 4 — Velocidade no extradorso do NACA 64A004.29 (M =1.3€ 00=10°).cccccccvrcurrivrrrrierrienrnnns 69



1. INTRODUCAO

Os métodos numéricos ganharam relevancia na segunda metade do século XX (década
de 1950) com o advento dos computadores. Tais técnicas sdo essenciais para se investigar
problemas reais de engenharia, tais como na &rea de aerodindmica, ja que os métodos
analiticos para resolucdo de equacgdes diferenciais parciais sdo bastante limitados, exigem a
adocdo de muitas hipoteses simplificadoras para se encontrar uma funcdo desejada, e, muitas
vezes, ndo admitem solucdo para problemas de dificil representacéo.

Os métodos numéricos ndo fornecem solucdo exata, mas permitem, a partir de
resultados aproximados, analisar problemas de grande complexidade, identificando possiveis
respostas a partir de valores numéricos para as variaveis dependentes em estudo, de forma a
proporcionar ganhos com respeito a tomada de decisdes e eficiéncia na execucdo do projeto
de interesse.

Conforme Chapra e Canales (2010), as razdes de se estudar os métodos numericos no
campo de engenharia sao:

1. Os métodos numéricos sdo ferramentas muito poderosas para a solucdo de
problemas. S&o capazes de manusear grandes sistemas de equacdes, lineares e ndo
lineares, e tem aplicacdo em geometrias complicadas, comuns as préaticas de
engenharia e quase sempre impossiveis de se resolver analiticamente. Eles
aumentam a habilidade de quem os estuda para resolver problemas;

2. O uso de cddigos e métodos computacionais para analise de problemas de
engenharia é essencial, sendo que o uso inteligente de tais programas depende da
teoria basica em que se baseiam esses métodos;

3. Uma implementacgdo satisfatéria ou aplicacdo adequada do método numérico em
problema especifico de engenharia permite ao projetista e/ou pesquisador
aumentar sua capacidade intelectual, desenvolver-se profissionalmente, além de
encontrar o resultado numérico desejado;

4. Os métodos numericos sdo um meio para reforgcar a compreensao das formulagdes
matematicas complexas, aumentando a capacidade de entendimento do tema em

estudo.

A é&rea da Aerodinamica, mais especificamente a anélise numérica de perfis de asa de

aeronave, utiliza de métodos numéricos para a investigacdo do comportamento e propriedades



do aerof6lio bem como do fluido que interage com essa. Dentre os principais métodos
numericos utilizados em tal area, existem o método de Diferencas Finitas, Elementos Finitos e
Volumes Finitos. Neste trabalho sera dada énfase ao Método de Elementos Finitos (MEF)
como técnica de resolucdo de problemas, para avaliagdo numérica de um sistema equacdes

diferenciais parciais, no campo da Aerodindmica.

1.1 Contextualizacao

No dia 18 de dezembro de 2013 o Brasil anunciou a aquisi¢do do caga Gripen NG,
como vetor de defesa aérea para as proximas décadas. Aliada a esta decisdo foi deliberada a
insercdo de empresas e instituicdes de ciéncia e tecnologia brasileiras no desenvolvimento do
projeto e das tecnologias, no novo cacga de combate.

A recente proposta se insere neste rol de esforgos de desenvolvimento de tecnologias,
buscando aprofundar pesquisas pretéritas (PIETROBON-COSTA, 2009; PIETROBON-
COSTA et al., 2013), orientando os conhecimentos ja desenvolvidos nas referidas pesquisas a
aplicacdes no ambito da otimizacdo da capacidade de carga de asas de aeronave de voo

supersonico.

Figura 1 — Caca Gripen NG.
Fonte: <http: \\www.mediaportal.saabgroup.com>.

As asas de aeronaves sao inicialmente tratadas a partir de analises numéricas, com
uma abordagem bidimensional ou tridimensional. Para se avaliar tais geometrias
aerodinamicas em duas dimensdes, utiliza-se de formatos que representam a secdo de
determinada asa, chamadas de perfil de asa ou aerofolio. Para o estudo do comportamento

aerodindmico, tanto de aeronaves subsonicas quanto supersénicas, sdo utilizados modelos



convencionais ou padronizados de aerofdlios conhecidos como modelos NACA (National
Advisory Comittee for Aeronautics), sendo esta entidade a precursora da NASA (National
Aeronautics and Space Administration).

Segundo De Bortoli (2002), a rapida revolucédo da dindmica de fluidos computacional
(CFD) tem sido direcionada pela necessidade de métodos mais rapidos e precisos para o
calculo de campos de escoamento ao redor de configuracdes de interesse técnico. Fidkowski e
Darmofal (2007) relatam que a CFD tem se tornado uma ferramenta indispensavel em
analises e aplicacOes de projetos. Patil et al. (2013) afirmam que a CFD tem evoluido como
um potencial instrumento de projeto de engenharia para ambos escoamentos interno e externo
em configuracdo no formato arbitrario e complexo.

Para a analise de escoamento em aerof6lio, podem ser empregados softwares com
codigos (sob a forma de equacOes diferenciais) que descrevem as leis de conservacdo de
massa, energia e quantidade de movimento, utilizando de métodos aproximados para a
solugdo do comportamento aerodinamico do perfil de asa em estudo. Neste trabalho foi
utilizada uma licenca temporéaria, autorizada pela COMSOL, de finalidades académicas,

empregando o modulo CFD do aplicativo COMSOL Multiphysics.

1.2 Descrigdo do problema

As asas de aeronaves supersénicas sdo limitadas, quanto a capacidade de sustentacdo
de carga, devido ao formato proprio, tamanho dessas, e as condi¢cBes de voo em que tais
avides operam. Assim sendo, tal projeto contempla pesquisa relativa ao aperfeicoamento de
asas de aeronave supersOnica, quanto a interacdo de fluido (ar) em escoamento, com a
estrutura (superficie) da asa, considerando a alteracdo de sua conformacdo fisica pela
introducdo de poros de alteracdo do regime e comportamento do escoamento do ar sobre a
superficie, permitindo a majoracao da capacidade de sustentacdo de carga pela referida asa.

Escoamentos em aerofolios possuem um alto grau de complexidade devido ao grande
namero de variaveis envolvidas no problema, das restricdes que devem ser impostas para o
tratamento adequado da formulagdo matematica e discretizacdo do dominio considerado, além
das condigcdes de escoamento presentes (se laminar ou turbulento), velocidade do fluido e
equacOes governantes que de fato representam o fendmeno. Dessa forma, o0 caso em estudo
precisa ser cuidadosamente detalhado para gerar ndo interpretagdo incorreta do modelo, de

modo a obter resultados numéricos finais satisfatorios e condizentes com a proposta inicial.



De acordo com Orang e Paykani (2012), considerando o uso muito difundido de
diferentes tipos de secOes de aerofdlios na industria de aviagdo, ha necessidade de analisar e
prever o comportamento do fluido ao redor de aerof6lios em diferentes condicGes de
operacao.

E importante relatar que o fluxo de fluido em meio poroso (aerofélio com superficie
porosa, por exemplo), em determinados casos, € dificil de ser formulado matematicamente
devido as condicgdes especificas de interacdo entre meios de escoamento, a representacdo do
comportamento fisico entre o fluido e 0 meio com espacgos vazios interconectados (rede de
canais internos ao meio poroso), e as propriedades do meio de percolagdo do fluido. Existem
trabalhos desenvolvidos com aerofélio poroso envolvendo o estudo numérico do desempenho
aerodinamico para escoamento transénico, como, por exemplo, o de Chen et al. (1985).

O problema aqui tratado se baseia em uma analise numérica bidimensional buscando
investigar o comportamento aerodindmico do perfil de asa (aerofélio), a fim de identificar de
que forma ocorre a interacdo entre o0 ar em escoamento com a superficie de tal dispositivo,

com a presenca e auséncia de meio poroso na superficie do aerofélio.

1.3 Hipoteses levantadas

As hipdteses de trabalho levantadas séo:

— O modelo acoplado é iterativo, ocorrendo o escoamento em regime laminar, sobre
um material, definido por superficie impermeavel e por um meio poroso;

— A matriz porosa é incompressivel e imiscivel;

— O fluido supersonico é compressivel;

— O escoamento sobre o aerofolio se processa em regime estacionario;

— Equacdes de conservacdo de massa, energia e quantidade de movimento regem o
problema;

— Ainfiltragdo do fluido (ar) no meio poroso € monofasica, ocorrendo em meio ndo
saturado;

— A difusdo nos meios de escoamento esta determinado pela viscosidade ou pela
condutividade no meio poroso, condicionada pela pressdo e resisténcia a

propagacao de fluido;



— A formulacdo permite contornar o problema numérico de estabilizacdo, em

elementos finitos.

O sistema de equagdes diferenciais parciais do modelo matematico que rege o
problema do escoamento ao redor do aerofdlio € dado considerando as equagdes de Navier-
Stokes, um regime laminar e compressivel considerando um modelo de turbuléncia de duas
equacOes, e pelas equacdes de Darcy em termos de pressdo para fluido em escoamento no
meio poroso do aerofdlio.

Neste sistema de equacfes, dado um estado bidimensional cartesiano de coordenadas,
v(x,y,t) refere-se a velocidade de escoamento do fluido, em que x e y sdo coordenadas
espaciais e t refere-se a variavel temporal.

As equacbes descrevem o balanco de quantidade de movimento no sistema, a
compressibilidade do fluido no meio, a relacdo que rege a oscila¢do de uma posicao do fluido
em relagdo ao seu repouso relativo afastado da estrutura da asa em deslocamento, e a
conservacdo de massa no meio de escoamento livre e no meio poroso.

A hipdtese que fundamenta a adocdo desse sistema de equacdes € a que o fluido em
escoamento livre permeia a parcela porosa do aerofélio, quando da insercdo de porosidade na
superficie do perfil de asa, interagindo com o campo de pressdo sob e sobre o aerofélio,
alternando seus parametros de sustentacéo aerodindmica de cargas.

A discretizacdo do dominio, representativo do meio em escoamento, é efetuada em um
namero finito de elementos, determinando um novo dominio, discreto, composto por nimero
maximo de elementos de dimensdo finita. Neste novo dominio obtido pela particdo do
dominio continuo, ficam determinados os espacos discretos de funcGes de aproximacdo ou
teste, do campo de velocidades e de pressao do problema.

Neste procedimento, as varidveis discretas sdo aproximadas como uma combinacao
linear ou quadratica de fungbes, denominadas fungdes de forma, determinadas pelas

coordenadas dos pontos nodais de cada elemento discreto finito.

1.4 Objetivos

1.4.1 Objetivo geral

Simular o escoamento de fluido sobre superficie de aerofélio modelos NACA 0012 e
64A004.29, utilizando o modelo de turbuléncia k-¢.



1.4.2 Objetivos especificos

e Obter familiaridade com o uso do software de simulagdo COMSOL Multiphysics;

e Estudar os aerofolios NACA 0012 e 64A004.29;

e Determinar formulacdo matematica apropriada do estudo do escoamento de fluido
(ar) sobre aerofdlio;

e Adequar as equacOes de Navier-Stokes para o problema em duas dimensdes;

e Adequar a equacdo de Darcy, para fluxo de fluido em meio poroso, para a camada
porosa inserida no aerofélio;

e Discretizar o dominio em elementos finitos;

e Auvaliar a condicdo de parede na superficie do perfil de asa;

e Tratar o modelo de turbuléncia k-¢ para o problema em estudo;

e Verificar a convergéncia da solugéo numérica;

e Analisar o escoamento subsénico do NACA 0012, comparando os resultados
numeéricos com experimentais;

e Fazer um comparativo, em regime subsonico, dos Modelos NACA 0012 e
64A004.29;

e Avaliar, numericamente, o escoamento supersénico do NACA 64A004.29;

e Apontar 0os ganhos em termos de pressdo e velocidade quando da introducdo da
camada interna porosa no extradorso do NACA 64A004.29;

e Explanar a distribuicdo de presséo ao longo do aerofélio;

e Interpretar o campo de velocidade ao longo do aerofélio;

e Julgar a distribuicdo de temperatura na se¢do de asa (em regime supersonico);

1.5 Justificativa

A analise numérica de aerofolios possibilita investigar os parametros aerodindmicos
que influenciam o comportamento de uma asa durante 0 voo de aeronaves. A simulacdo desse
dispositivo permite reduzir custos de projetos, ja que boas aproximacdes de solugdes podem
ser obtidas com o correto emprego dos métodos voltados para a dindmica de fluidos

computacional (CFD).



A simulacdo de aerofdlios pode ser feita por avaliacdo experimental ou modelos
matematicos (via métodos numéricos e solu¢des computacionais). O primeiro, para um alto
grau de precisdo e representacdo do comportamento real, necessita de testes em tunel de vento
e geometria de secdo da asa similar aos reais. Dessa forma, exige um alto custo de execucao
da analise, pois necessita de uma boa infraestrutura. A utilizacdo de testes experimentais em
escala reduzida, utilizando de prototipos, fornece bons resultados, mas ainda assim é
dispendioso dependendo do direcionamento do projeto. A segunda maneira de simulacdo do
aerofdlio € o emprego de métodos numéricos computacionais. Tais métodos necessitam de
computadores com alta capacidade de processamento de dados, pois os célculos que
envolvem a resolugcdo numérica das equacdes diferenciais parciais, descrevendo o fenémeno
em estudo, sdo de complexidade elevada. Assim sendo, codigos computacionais voltados para
a dindmica dos fluidos (nesta pesquisa: escoamento de fluido na entrada da secdo da asa)
podem fornecer previsdes relevantes no que diz respeito ao escoamento do ar atmosférico sob
e sobre o aerofélio, além da avaliacdo do perfil de velocidade, distribui¢do de presséo e forgas
que interagem no sistema (sustentacdo e arrasto).

As aeronaves supersbnicas possuem secdes de asa consideravelmente menores que 0s
avides convencionais, proporcionando menor arrasto (menor forca de resisténcia do ar) e
possibilitando maiores velocidades a serem alcancadas. Entretanto, aerofélios de menor
tamanho apresentaram menores forgas de sustentacdo, quando comparado com aeronaves de
voo subsoénico, gerando limitacdo e influenciando na maior instabilidade de voo a altas
velocidades. Assim sendo, os resultados numéricos do estudo da insercdo de camada porosa
na superficie da asa pode permitir ganhos no aumento de forcas de sustentacdo presente
durante o voo e melhorar as propriedades aerodindmicas do material utilizado na asa.

No que diz respeito ao software de simulagdo utilizado, 0 COMSOL Multiphysics,
esta pesquisa proporciona construir conhecimento relativos a “andlise de escoamento sobre
perfis de asa utilizando elementos finitos”, sendo este 0 método implementado no programa
selecionado. Esse método é amplamente utilizado na area de engenharia, seja na mecanica dos
solidos ou dos fluidos.

Os modelos de aerofélios empregados neste trabalho sdo 0 NACA 0012 e 64A004.29.
O primeiro perfil de asa ja& vem sendo bastante explorado e estudado exaustivamente para
analises de escoamento (compressivel ou incompressivel) em regime subsoénico, transénico e
supersdnico, sendo, portanto, um modelo convencional. O NACA 64A004.29 corresponde a
secdo da asa (ponta da asa) do F-22 Raptor (Figura 2), caga de quinta geracdo dos Estados
Unidos.



Figura 2 — F-22 Raptor.
Fonte: < http://www.lockheedmartin.com/us/products/f22.htmi>.



2. REFERENCIAL TEORICO

2.1 Método dos elementos finitos

De acordo com Fish e Belytschko (2009), muitos fendmenos em engenharia e ciéncias
podem ser descritos em termos de equacgOes diferenciais parciais. Ainda segundo 0s mesmos
autores, em geral, solucionar essas equacdes por meio de métodos analiticos classicos para
geometrias arbitrarias é quase impossivel. Com a finalidade de substituir a resolucdo analitica
das equacdes em derivadas parciais dos modelos matematicos bi e tridimensionais pela
resolucdo de sistemas de equacOes algéebricas, foram desenvolvidos os métodos discretos,
numéricos ou aproximados (SORIANO, 2003). Conforme este mesmo autor, esses métodos
introduzem aproximac6es adicionais aos modelos matematicos, formando os correspondentes
modelos discretos, nos quais se busca a determinacdo de incdgnitas em um namero finito de
pontos. Pode-se se afirmar que, dentre os métodos numéricos, elementos finitos se aplica de
forma mais ampla em andlise estrutural, transferéncia de calor e escoamento de fluidos, além
de sua aplicacdo em outros campos.

De acordo com Bathe (1996), o método de elementos finitos (MEF) é usado para
resolver problemas fisicos em analise de engenharia e projetos. Ainda segundo Bathe (1996),
por conta da técnica de solugdo de elementos finitos ser um procedimento numeérico, é
necessario acessar a precisdo da solucdo. Se o critério de precisdo ndo é encontrado, a solucéo
numérica tem que ser repetida com parametros de solucdo refinada (como uma malha mais
fina, por exemplo) até uma suficiente preciséo ser alcancada. A Figura 3 resume o0 processo de
analise de elementos finitos.

Segundo Hoffman (1992), o MEF envolve a obten¢édo de solugdo aproximada para a
resolucdo de equacdes diferenciais parciais, utilizando uma combinacgdo linear de funcGes
especificas, que sdo tipicamente polinomiais. Conforme Narasaiah (2008), no MEF, modelo
fisico € substituido por um modelo adequadamente simplificado sob hipoteses e critérios
precisos, identificado por um nudmero finito de elementos conectado em pontos comuns
chamados nés, com um comportamento assumido ou resposta de cada elemento para um
conjunto de cargas aplicadas, de forma a avaliar o campo de variaveis desconhecidas
(deslocamento, temperatura, por exemplo) nesse nimero finito de pontos. A integracdo das
solucBes nodais, das variaveis do problema, compde a solugéo global.

De acordo com Fish e Belytschko (2009), o MEF prové uma metodologia sistematica

com a qual a solucdo pode ser determinada por meio de um programa de computador. Para
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problemas lineares, a solucdo é determinada pela resolugdo de um sistema de equagdes
lineares; o numero de incdgnitas é igual ao nimero de graus de liberdade. Conforme Fish e
Belytschko (2009), para obter uma solucdo razoavelmente exata, milhares de nds sdo
geralmente necessarios, assim 0s computadores sdo essenciais para resolver essas equacoes.
Geralmente, a exatiddo da solu¢do melhora com o aumento do nimero de elementos (e nés),
mas o tempo computacional e, em consequéncia o custo, também aumentam. Uma forma de
reduzir o custo computacional é elevar o grau dos polindbmios, ou a ordem das funcdes, que
representam numericamente as variaveis incognitas nodais em cada elemento finito, em toda a

regido, ou dominio, de solucéo do problema sob analise.
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Figura 3 — Processo de analise de elementos finitos.
Fonte: Bathe adaptado (1996).
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2.1.1 Funcional

Segundo Soriano (2003), funcional € um operador que mapeia uma determinada classe
de funcbes no espaco dos nameros reais. No célculo variacional, o funcional é escrito sob a

forma de uma equacéo integral, como, por exemplo:

oy
](ui) = J;F (ui ’a_;'tj ) e x]> av (1)

Nessa equacdo, F € uma funcdo das variaveis dependentes, variaveis de estado ou
incognitas u;, de suas derivadas em relacdo as variaveis independentes x; até uma
determinada ordem para cada u;, e dessas proprias variaveis independentes.

As variaveis dependentes, funcGes de x;, sdo escolhidas no espaco de fungdes que
permite as derivacOes e integracdes que ocorrem no funcional (SORIANO, 2003). Essas
funcdes sdo ditas admissiveis. Escolhendo cada uma das func¢Bes u;, tem-se um consequente
valor para J(u;). Logo, diz-se que funcional é uma grandeza escalar funcdo de funcdes.
Considerando-se no funcional a ocorréncia de derivada da varidvel dependente u; na ordem
maxima m, as fungdes admissiveis sdo inicialmente consideradas pelo menos de classe C™1,
isso €, com derivadas continuas até a ordem (m —1) no dominio de defini¢do V do funcional.

Ainda conforme Soriano (2003), as variaveis independentes podem ser coordenadas
espaciais e a variavel tempo. Ocorrendo a variavel tempo, diz-se que o funcional corresponde
a um problema de condi¢des iniciais ou de valores iniciais, em referéncia a especificacéo de
u; e de algumas de suas derivadas em relacdo ao tempo em um instante inicial. Ndo ocorrendo
a variavel tempo, diz-se que se trata de um problema de condi¢fes de contorno ou de valores
de contorno, em referéncia a especificacdo u; e de algumas de suas derivadas no contorno
geométrico. Parte do atendimento dessas condi¢Bes de contorno é usual ser requerida as
fungdes admissiveis. Em problemas de valores de contorno, o contorno S ao dominio V €
fechado. Em problemas de valores iniciais, o “contorno” ¢ aberto no sentido de se ter certas

grandezas especificadas apenas no instante inicial.
2.1.2 Formulagéo variacional

De acordo com Feijoo et al. (2003), o emprego da formulacdo variacional permite

reduzir em uma Unica expressdo integral todos os elementos que participam na modelagem do
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problema que se esta analisando, tais como: equagfes de equilibrio, equagbes constitutivas
(comportamento do material), condi¢des de contorno, condigdes iniciais, de descontinuidade,
dentre outros.

Conforme Feijoo et al. (2003), a formulacdo variacional proporciona, de maneira
natural, os métodos de resolucdo para a obtencdo de solugdes aproximadas. Estes métodos,
chamados de Métodos Variacionais, permitem determinar solu¢des aproximadas muitas vezes
de facil implementacdo computacional independentemente da complexidade da geometria do
dominio onde o problema esta definido.

Segundo Feijéo et al. (2003), outro aspecto importante dos Métodos Variacionais na
Modelagem e Simulacdo Computacional quando comparada com a formulagdo classica
(local), é a de permitir reunir dentro de um mesmo formalismo diferentes problemas
aparentemente relacionados entre si. Este poder de sintese permite distinguir as hipoteses e
aspectos fundamentais dos modelos que estejam sendo analisados.

Segundo Reddy (2006), o classico uso da frase “formulag¢do variacional” refere-se a
construcdo de um funcional, ou um principio variacional, que é equivalente as equacdes
governantes do problema. O moderno uso da frase refere-se a formulacdo na qual as equacdes
governantes sdo traduzidas em integrais ponderadas que ndo sdo necessariamente equivalentes
ao principio variacional. Ainda segundo Reddy (2006), mesmo aqueles problemas que nao
admitem principios variacionais no senso classico (por exemplo, as Equacdes de Navier-
Stokes governando o escoamento de fluidos viscoso e inviscido) pode agora ser formulada
usando integrais ponderadas.

Conforme Soriano (2003), nos principios variacionais de sistemas fisicos, busca-se a
solugédo de um problema de condi¢des de contorno ou de condigdes iniciais, comportamento
do sistema, através da condigcdo de estacionariedade (de extremo - maximo, minimo ou de

inflexdo) de um funcional. Esta condi¢do se obtém com:

§J(u) =0 (2)

sendo § a variagdo e J(u;) um funcional.

Segundo Bathe (1996), considerando as condi¢Ges de contorno do problema,
identificam-se duas classes de condi¢Ges de contorno, chamadas condi¢fes de contorno
naturais e essenciais. A ordem das derivadas nas condi¢Ges de contorno essenciais €, em um
problema €™ 1, no maximo m —1. As mais altas derivadas nas condi¢Ges de contorno

naturais sdo da ordem de m até 2m —1.
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Conforme Bathe (1996), assumindo que uma funcdo F para um valor dado de x
depende de v (a variavel de estado), dv/dx, ..., dPv/dxP,onde p = 1,2, ... . Entdo a primeira

variacdo de F é definida como:

5F = JoF P JF 5 (dv) bt JdF 5 (d”v> 3)
Cov v d(dv/dx)  \dx d(dPv/dxP)  \dxP

Associa-se com v(x) uma fungdo € n(x) onde € € uma constante (independente de x) e n(x)
é uma funcéo arbitraria suficiente de ajustamento (que é zero) correspondendo as condicGes
de contorno essenciais. Chama-se n(x) a variagdo em v, que é n(x) = v e também tem para

as derivadas requeridas:

(4)

d'n _d"6v _ 5 (d”v)
dx"  dx* = \dx"

A variacdo da derivada de v é igual a derivada da variagdo em v. A eq (3) resulta entdo

avaliar:

d(v +en) dP (v + 677)] ( dv dpv)
lPrerT g T axe F 0 TP )
6F = lim

e—0

Nota-se que a expressdo para §F parece a expressdo para a diferencial dF; em que o operador
variacional § atua como o operador diferencial com respeito as varidveis v, dv/dx, ...,
dPv/dxP. Essas equacdes podem ser estendidas para funcGes mdaltiplas e variaveis de estado,
e encontra-se as leis de variagdes das somas, produtos, e as demais.

Segundo Bathe (1996), as seguintes observacGes podem ser feitas para o principio

variacional:

a) O metodo variacional deve fornecer uma relativa forma simples de construir o
sistema de equacgdes governantes. Essa facilidade de uso do principio variacional
depende largamente do fato que as grandezas escalares de formulagédo variacional
(energias, potenciais, entre outros) sdo consideradas, em vez de grandezas vetoriais
(forcas, deslocamentos, entre outros).

b) A aproximacdo variacional pode levar mais diretamente ao sistema de equacdes
governantes e condi¢des de contorno. Por exemplo, se um sistema complexo esta

sendo considerado, é vantagem que algumas variaveis que precisam ser incluidas
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em uma formulacdo direta ndo sejam consideradas em uma formulacdo
variacional.

c) A aproximacdo variacional proporciona algumas compreensdes adicionais dentro
de um problema e fornece uma verificacdo independente na formulacdo do
problema.

d) Para solugdes aproximadas, uma maior classe de fungdes de julgamento pode ser
empregada em muitos casos se 0 analista operar na formulagéo variacional em vez
de formulacdo diferencial do problema; por exemplo, as funcdes de julgamento
ndo precisam satisfazer as condi¢Oes de contorno naturais, pois essas condic¢oes

estdo implicitamente contidas no funcional.
2.1.3 Métodos variacionais

Os modelos matematicos continuos tém um numero infinito de graus de liberdade € a
resolucdo de suas equacdes de governo nem sempre € possivel, e, quando possivel, muito
elaborada (SORIANO, 2003). Nos métodos aproximados, os graus de liberdade sdo reduzidos
para um ndmero finito, obtendo-se um sistema de equacOes algébricas que rege o
correspondente modelo discreto ou numérico (SORIANO, 2003).

Segundo Feijoo et al. (2003), os métodos variacionais, também chamados de métodos
diretos, permitem obter solucdes aproximadas de problemas de valor de contorno. Dado um
problema de valor de contorno cuja solucdo serd designada por u,, 0s métodos variacionais
sdo métodos numeéricos que, dadas as funcbes ¢; (chamadas de fungdes coordenadas, de base,
ou de interpolacéo, e que satisfazem certas restricdes) permitem determinar as constantes a;,

a,, ..., ay, n finito, de maneira tal que a fungéo:

n

Uy = Z a;p; (6)

i=1

se aproxime de u,, para n — oo, em algum sentido, quer dizer, é obtida convergéncia com
respeito a alguma norma ou convergéncia débil.

Conforme Reddy (2006), o método de elementos finitos faz uso do método variacional
para formular as equacgdes discretas sobre um elemento. A escolha das funcbes de
aproximacdes nos metodos de elementos finitos é diferente daquele nos métodos variacionais

classicos.
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2.1.3.1 Método dos residuos ponderados

O Métodos dos Residuos Ponderados estabelece uma condicao natural para a obtencédo
de solugbes aproximadas de varios problemas de engenharia.

Definindo a seguinte transformacéo:

S:UxV >R (7)

em que U e V sdo espagos vetoriais, significando que, dado um par ordenado (u,v) de
funcBes, onde u € U e v € V, a transformacéo S proporciona um namero real.
Considerando agora um operador linear A definido no conjunto linear D, denso no

espaco U. Para um elemento f € U procura-se a solugéo de:
Au=f 8

Segundo Feijéo et al. (2003), diz-se que u, € a solucdo do problema caso se verifique:

S(Aug — f,v) =0 ©)

paratodov € V.

Para a obtencdo da solugdo aproximada ug de u,, tal que uf determina o valor de u,
nos n pontos nodais, 0 Método dos Residuos Ponderados propde os seguintes passos (FEIJOO
et al., 2003):

1. Considere em D, uma sequéncia completa {¢, },,=1 « de funcoes.

2. Paratodo n finito, o conjunto {¢y }x=1, € linearmente independente.

3. Tome como aproximadamente de u, a combinacéo linear

n

ug = 2 a;p; (10)
i=1

de onde os coeficientes a;, i = 1, ..., n serdo posteriormente determinados.

4. Considere em VV um conjunto denso {w;};=1 co-

5. Calcule, para n finito, os coeficientes a; de maneira que o residuo:

r*=Aug —f = Z ajAp; — f (11)

]
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satisfaca:

S(r™w;) = fr”wi =0, i=12,..,n (12)
Q

O Método dos Residuos Ponderados conduz a um sistema de equages algébricas cuja
solugdo proporciona os coeficientes a; da combinacéo linear definindo ug.

Ainda conforme Feijoo et al. (2003), do ponto de vista computacional, o Método dos
Residuos Ponderados é um algoritmo relativamente simples que ndo requer grande
conhecimento matematico por parte do usuario. Neste método ja se distingue algumas das
caracteristicas basicas de todo o método variacional para o célculo de solugdes aproximadas.
Séo elas:

e Conhecer as funcbes w; e ¢;. Aqui reside um dos inconvenientes. As funcdes ¢;
devem ser suficientemente regulares de maneira que A¢; tenha sentido. Além
disso, devem satisfazer as condi¢6es de contorno.

e Construir a matriz do sistema K e o vetor de termos independentes f calculando

cada coeficiente K;;, f; analitica ou numericamente.

K
e Resolver o sistema de equacBes. Dependendo do operador A e da forma das
funcbes ¢; e w;, a matriz do sistema K podera ser uma matriz banda ou cheia,
simeétrica ou ndo simétrica, bem condicionada ou mal condicionada. Cada uma

dessas caracteristicas facilita ou complica a resolucéo do sistema de equacoes.
2.1.3.1.1 Método de Galerkin

O método de Galerkin é um caso particular do método dos residuos ponderados. Neste
método, os espacos U e V sdo coincidentes e 0 conjunto {wj} se torna idéntico a {¢;}. O
método de Galerkin para a determinacdo de uma solucéo aproximada do problema de valor de
contorno consiste em determinar a funcdo u; € Hy(sequéncia de espagos de dimensdo finita),

tal que o residuo Auy, — f seja ortogonal a toda funcéo de H,, ou seja:

j (Au;; - f)vkdﬂ =0 Vvk € Hk (13)
Q

2.1.3.1.2 Método de colocacéo



17

O método de colocacdo também é um método particular do método dos residuos
ponderados. Para o método de colocacdo, as fungdes w; sdo as funcdes generalizadas & de
Dirac associadas aos pontos x;,i = 1, 2, ..., n, de Q. Designam-se estas fun¢des como A; e séo

tais que:

fﬂf(x)AidQ = f(x) (14)

Tendo presente a propriedade anterior, 0 método corresponde a:

]r"Ai =Aug — Ny, =0i=12,..,n (15)
Q

Logo, o método de colocagdo calcula a solugdo aproximada ug exigindo que o residuo

Aug — f seja nulo em n pontos x; de Q.
2.1.3.1.3 Método dos minimos quadrados

Nesta técnica a integral do quadrado do residuo é minimizada com respeito aos

parametros a; (BATHE, 1996), sendo assim representada:

0
—] (Aup — )2d=0; i=12..,n (16)

Neste trabalho foi empregada a abordagem de Galerkin para o Método dos Residuos

Ponderados.
2.1.4 Elemento triangular com trés nds

Segundo Fish e Belytschko (2009), o elemento triangular com trés nés é um dos mais
versateis e simplificados dos elementos finitos em duas dimensbes. Pode-se representar
facilmente quase toda a geometria com elementos triangulares e, sem muitas dificuldades,
construir malhas que tenham mais elementos em éareas de elevados gradientes (grandes
derivadas), de modo que uma maior precisdo pode ser obtida com o mesmo ndmero de
elementos. Ainda segundo 0s mesmos autores, os geradores de malhas para malhas
triangulares sdo os mais robustos, isto €, eles ndo tendem a produzir erros. Na malha de
elementos finitos triangulares, 0s nds sdo posicionados nos cantos de todos os elementos. Um

namero arbitrario de elementos pode ser conectado a um no.
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Como os lados de um elemento triangular séo retilineos, as bordas curvadas do corpo
precisam ser aproximadas. Assim, os lados curvos séo aproximados por segmentos de retas,
0s quais introduzem um erro na geometria do modelo de elementos finitos. A solugdo em
elementos finitos sera a solugdo para a geometria com as bordas retas, de modo que algum
erro aparece devido a essa aproximacdo da forma (FISH; BELYTSCHKO, 2009). Contudo,
na maiorias dos casos, se um numero suficiente de elementos é usado, esse erro é bastante
pequeno. As coordenadas nodais de determinado elemento triangular e sé&o denotadas por
(x{,¥r),1 =1por3.

A solucdo em cada elemento é aproximada por uma funcdo linear de coordenadas

espaciais x e y:

0°(x,y) =ai +asx + aly @an

em que af sdo parametros arbitrarios.
Segundo Chung (2002), para avaliar as trés constantes a, a,, € a3, deve-se fornecer

trés equacdes em termos de valores desconhecidos de 6, x e y em cada um dos trés nos.

07 (x,y) = af + agx; + asy, (18)
05 (x,y) = af + azx, + a3y, (19)
05(x,y) = ai + asx; + ays (20)

Colocando na forma matricial tem-se que:

07 1 x; yi11[%
N
03 1 x3 ysllas

2.1.5 Elemento retangular com quatro nos
Para a representacdo de elemento quadrangular com quatro nés, segundo Fish e
Belytschko (2009), o mondmio xy, um termo bilinear, é adicionado & aproximacdo do

elemento, ficando da seguinte forma:

0°(x,y) = af +aix + a5y + asxy (22)
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2.2 Formulac6es em volume de controle

Segundo Fox, Pritchard e McDonald (2011), volume de controle (Figura 4) é um
volume arbitrério no espaco atraves do qual o fluido escoa. A fronteira geométrica do volume
de controle é denominada superficie de controle. A superficie de controle pode ser real ou
imaginaria; ela pode estar em repouso ou movimento. Conforme 0s mesmos autores, para 0
volume de controle definido pela superficie de controle, pode-se escrever equacdes para as
leis basicas e obter resultados como a vazdo na saida dadas as vazdes na entrada. E sempre
importante tomar cuidado na selecdo do volume de controle, pois a escolha tem um grande
efeito sobre a formulacdo matematica das leis basicas. Segundo Young (2011), identifica-se
um volume especifico no espaco e analisa-se 0 escoamento do fluido dentro, através ou ao
redor daquele volume. Ainda de acordo com Young (2011), a facilidade de resolugdo de
determinado problema em mecéanica dos fluidos é frequentemente dependente da escolha do
volume de controle usado. Segundo Cengel e Cimbala (2014), ndo ha regras concretas para a
selegdo dos volumes de controle, mas uma escolha prudente certamente torna a analise muito

mais simples.

dv B Sistema

Volume de

controle fxo Volume de controle

fixo ocupa l e 2.

Sistema em tempo ¢
ocupa volumes 1 e 2.

Sistema em tempo t + At
ocupa volumes 2 e 3.

Figura 4 — Sistema e volume de controle fixo.
Fonte: Potter, Wiggert e Ramadan adaptado (2012).

2.2.1 Formulagéo diferencial versus formulacéo integral

De acordo com Fox, Pritchard e McDonald (2011), as leis basicas aplicadas no estudo
de mecénica dos fluidos podem ser formuladas em termos de sistemas e volumes de controle

infinitesimais ou finitos. As equacdes serdo diferentes nos dois casos.
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No primeiro caso, as equagdes resultantes séo equacgOes diferenciais. A solucdo das
equacOes diferenciais do movimento fornece uma maneira de determinar o comportamento
detalhado do escoamento.

Em determinadas situacOes, a informacdo procurada ndo requer um conhecimento
detalhado do escoamento. Muitas vezes, ha interesse no comportamento de um dispositivo
como um todo; nesses casos, € mais apropriado empregar a formulacdo integral das leis

basicas.
2.3 Equacdes governantes

As equacOes governantes da dindmica dos fluidos sdo baseadas nas leis universais de
conservacdo (ANDERSON JUNIOR, 2001):

1. Conservacgdo de massa;
2. Conservacdo de energia;

3. Conservacdo da quantidade de movimento.

A equacdo correspondente a lei de conservacdo de massa é chamada de equacgdo da
continuidade. A lei de conservacao da energia € baseada na primeira lei da termodinamica. A

lei de conservacdo da quantidade de movimento € derivada da segunda lei de Newton.
2.3.1 Equacéo da continuidade

A lei de conservacdo de massa aplicada a um fluido se deslocando através de um
volume de controle infinitesimal (volume muito pequeno) é representada pela equacao
(ANDERSON JUNIOR, 2001):

ap .
op _ 23
= +V.(00) = 0 (23)

também chamada de equagdo da continuidade, sendo V o operador nabla, p a massa especifica

do fluido e U a velocidade do mesmo, considerando U = (u, v) a decomposicdo desse vetor

para duas dimensdes. O primeiro termo de tal equacdo representa a taxa de variacdo da
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densidade no volume de controle e o segundo termo representa a taxa de fluxo de massa

atravessando a superficie de controle por unidade de volume.
2.3.2 Equacdo da energia

A primeira lei da termodinamica para um fluido passando através de um volume de

controle infinitesimal produz a seguinte equacéo:

oE,

_, 00 L, 2= 3=
at+\7.(EtU)=E—V.q+pf.U+V.[T.U—q] (24)

onde E; é a energia total por unidade de volume dada por:

1.,
E.=p (ei + EUZ) (25)

onde e; é a energia interna por unidade de massa e Z 0 tensor de tensdes viscosas. O primeiro
termo do lado esquerdo da eq. (24) representa a taxa de variagdo da energia total (por unidade
de volume) e o segundo termo a taxa de energia total perdida por conveccéo (por unidade de
volume). No lado direto da eq. (24), o primeiro termo corresponde a taxa de calor produzido
(por unidade de volume) por agentes externos enquanto o segundo termo € a taxa de calor
perdida por conducdo (por unidade de volume). Ja o terceiro termo do lado direto € o trabalho
realizado (por unidade de volume) pelas forcas de campo, enquanto o quarto termo representa

o trabalho realizado (por unidade de volume) pelas forcas de superficies.
2.3.3 Equacéo da quantidade de movimento
A equagdo da quantidade de movimento é obtida através do desdobramento da

equacdo que representa a segunda lei de Newton aplicada a um fluido passando por um
volume de controle fixo e infinitesimal (ANDERSON JUNIOR, 2001):

a ol — —> - -
a(pU) +V.(pUU) =pf —Vp+V.T (26)

onde f representa as forcas de campo por unidade de volume, p é a presséo e 7 é o tensor de

tensdes viscosas dado por:
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B 8ul Ou] 2 6uk6 27)
ty =R ax] axl 3 dxy b

sendo u a velocidade nas direcoes i, j € k. O termo u € o coeficiente de viscosidade dindmica
(ou absoluta) e &;; € funcéo de Kronecker. O primeiro termo do lado esquerdo da eq. (26)
representa a taxa de variacdo da quantidade de movimento por unidade de volume. Ja o
segundo termo esquerdo corresponde a taxa da quantidade de movimento perdida por

conveccao por unidade de volume.
2.4 Equagdes de Navier-Stokes

Conforme Welty (2007), as equacbes de Navier-Stokes sdo a forma diferencial da
segunda lei de Newton do movimento. Substituindo a eq. (27) na eq. (26) e utilizando o
conceito de derivada total (empregando o termo D), obtém-se a equacdo de Navier-Stokes em

sua forma usual:

pui . ] du; o\ 2 duy
e o Vp (B ) L s 28
P =P p+6x] “(aijraxi) 3% dxy, (28)

Para um sistema de coordenadas cartesianas bidimensional, a eq. (28) é decomposta

em duas equacdes:

’D% =Pl Zx 0x [3 ( a_u B _>] dy [H (Z; ZZ)] (29)

Dv dp [ (av au)]+ d [2 (2 v au>] (30)
P Dt =Pl 6y ax [F oy dy 3 dy Ox

Conforme Souza (2009), utilizando a eq. (26), estas equacgdes podem ser escritas na forma

conservativa:

d(pu)
ot

0
- pfx — a0 (pu +p— Txx) - @ (puv - Txy) (31)
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d(pv) 0 d
= of, — o (puv — 1,y) — 3y (pv?2 +p—1y,) (32)

onde os componentes do tensor de tensdes viscosas sdo dadas por:

2 (2 ou 617) (33)
P =30\ 9% T oy
2 (2 dv au) (34)
tyy =3H dy Ox
du OJv
Txy = H (@ + a) = Tyx (35)

2.5 Modelo de turbuléncia de duas equacdes k-

O modelo k-¢ € um modelo de duas equacBes baseada no conceito de viscosidade
turbulenta. Esse é o mais utilizado e validado modelo de turbuléncia. De acordo com Tu,
Yeoh e Liu (2013) k& representa a quantidade turbulenta e ¢ a taxa de dissipacdo da energia
turbulenta. Conforme os mesmo autores, & e ¢ podem ser representados em notacao de tensor

cartesiano como:

1
= Suuy (36)

e = vy QW) (9% (37)
an ax]
ondei,j =1,2,3.

O termo u' representa flutuacdo de turbuléncia, ou seja, as flutuacdes de velocidade devido a
variacdo da energia cinética associada ao escoamento. A barra sobre as derivadas parciais da
eq. (37) representa a média da quantidade e v, é a viscosidade cinematica (vy = uy/ p).

Dos valores locais de k£ e ¢, uma viscosidade turbulenta local u; pode ser avaliada

como:
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Cupk® (38)
&

Ur =
sendo C, uma constante.

As equac0es de transporte que sdo requeridas para 0 modelo padrdo k-¢ sdo (TU; YEOH; LIU,
2013):

ok ok ok _ 0 (vT 6k> 9 (VT ak>+P 5 )
ot " %ax " Yoy " ax\a,9x) " 9y\a,dy
68+ de 4 de 0 (VT 6k>+ d (VT 6k> N E(C P—C.,D) (40)
ot Yax " Vay " ax\a,0x) Tay\g ay) Tk T e
onde:
ou\®> v\ du  ov\*
= —) +(— =z 41
b=2vr l((’)x) * (03/) l Tr (E)x * (’)y> (4

sendo C,, oy, 0, Cs; € C,, cOnstantes ajustaveis experimentais, e D = ¢.

2.6 Fluxo de fluido em meio poroso

Conforme Civan (2011), descri¢do do fluido em movimento em meio poroso requer
atencdo especial levando em conta a interacdo de fluidos com a parede porosa e outros
fluidos. A derivagdo de uma equacdo generalizada da quantidade de movimento para fluidos
escoando através de meios poroso nao € simples de se representar.

Bear (1972) define meio poroso como um sélido com furos, assumindo que tais
espagos vazios sejam interconectados, com varios caminhos continuos de um lado do meio ao
outro, e, de certo modo, especificando uma melhor distribuicéo dos furos e caminhos ao longo
de todo o dominio do meio poroso. Muskat e Wyckoff (1946) abordam que cada poro é
conectado por canais comprimidos a outros poros, formando uma rede completamente

interconectada de aberturas, gerando cursos através dos quais o fluido deve escoar.
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2.6.1 Lei de Darcy

Conforme Muskat e Wyckoff (1946), a velocidade de um fluido escoando através de
um meio poroso é diretamente proporcional ao gradiente de pressdo atuando no fluido. Para

duas dimens0es, a lei de Darcy assume a forma:

K dp
= —— 42
UDX Max ( )
K dp
=——— 4

sendo vy, a velocidade de Darcy no eixo x, vp, a velocidade de Darcy no eixo y, K a

permeabilidade, u a viscosidade absoluta, dp/dx o gradiente de pressdo em x e dp/dy o

gradiente de pressao em y.
2.6.2 Condigao de interface fluido-porosa

Segundo Jamet (2006), fenémenos de transporte na interface entre um meio poroso e
um fluido livre em escoamento adjacente a esse meio tem sido objeto de consideravel
interesse, pois ocorre em uma ampla variedade de aplica¢fes tecnoldgicas. Conforme o
mesmo autor, a principal questdo da modelagem permanece na definicdo da condicdo de
contorno em uma interface fluido-porosa, bem como na escolha do apropriado modelo na
regido porosa.

Beavers e Joseph (1967) introduziram uma condi¢gdo de interface fluido-porosa,
relacionando a velocidade de escoamento livre, na interface, e a velocidade de Darcy, afastada

da interface. Tal condi¢do pode ser expressa da seguinte maneira:

du ag

E VK (up — Vpx) (44)

onde du/dy € o gradiente de velocidade, ap; € uma quantidade adimensional dependente dos
parametros do material o qual caracteriza a estrutura permeavel dentro da regido de fronteira,
K é a permeabilidade, vy, a velocidade de Darcy no eixo x, e ug a velocidade de

deslizamento na interface fluido-porosa.
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Isolando-se a velocidade de deslizamento, tem-se que:

_\/Edu

= + v (45)

Upg

a velocidade do fluido livre na interface porosa da asa com o ar em escoamento, resultando

em ug # 0, uma condicéo de ndo aderéncia.
2.7 Aerofolio

A partir da consideracdo de uma asa de aeronave (estendida na direcéo y) esbocada em
perspectiva, conforme Figura 5, com velocidade de escoamento livre paralelo ao plano xz,

Anderson Junior (2001) define aerof6lio como sendo qualquer secdo da asa cortada por um

plano paralelo ao plano xz.

Voo Secdo de asa

Figura 5 — Definicao de aerofolio.
Fonte: Anderson Junior adaptado (2001).

2.7.1 Elementos de um aerofélio

De acordo com Homa (2010), os principais elementos geométricos de um aerofolio,
também chamado de perfil de asa, sdo 0s seguintes (Figura 6):

e Bordo de ataque — é a extremidade dianteira do perfil;

e Bordo de fuga — ¢é a extremidade traseira do perfil;

e Extradorso — é a superficie ou linha superior do perfil;
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e Intradorso — € a superficie ou linha inferior do perfil;
e Corda - é a linha reta que liga o bordo de ataque ao bordo de fuga;
e Linha de curvatura média (ou linha média) — € a linha que equidista do intradorso

e do extradorso.

~ . NMADEGURVATURAMEDIA -
BOADO DE R - o GO e e
FUGA — = T_.'_.H._'-..__...PT@%"-_._q-F-TT-' *—EE-F".%%%E
W TRAGOREE

Figura 6 — Nomenclatura do aerofdlio.
Fonte: Homa (2010).

Ainda segundo Homa (2010), existem dois tipos de perfis de asa:

a) Perfil simétrico — € aquele que pode ser dividido por uma linha reta em duas partes
iguais (a parte de cima é igual a de baixo);
b) Perfil assimétrico — é aquele que ndo pode ser dividido por uma linha reta em duas

partes iguais (a parte de cima € diferente da parte de baixo).

2.7.2 Designacdo NACA dos aerofélios

A NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) foi um 6rgdo antecessor da

NASA (National Aeronautics and Space Administration). A NACA desenvolveu a

classificacdo dos aerofdlios em funcdo de determinadas caracteristicas, agrupando-os em

familias ou séries.

2.7.2.1 Aerofolio de 4 digitos

Para aerof6lio de quatro digitos, considerando NACA 0012 como exemplo, tem-se

— 1° digito: Curvatura maxima em percentagem da corda (0%);
— 2° digito: Posicdo da curvatura maxima em décimos da corda ou (digito x 10) em

percentagem da corda (0%);



28

— 3° e 4° digitos: Espessura méaxima em percentagem da corda. Esta espessura esta
em torno de 30% da corda.

2.7.2.2 Aerofolio série de 6 digitos

Considerando, como exemplo, 0 NACA 65,-415 tem-se que:

— 1° digito: Designador da serie (6);

— 2° digito: Posicdo da pressdo minima em décimos da corda, ou (digito x 10) em

percentagem da corda (50%);
— 3° digito: Define a regido de baixo arrasto, acima e abaixo do coeficiente de
sustentacdo do projeto, em décimos (0,2);

— 4° digito: Coeficiente de sustentacdo do projeto em décimos (0,4);

— 5°e 6° digitos: Espessura méaxima em percentagem da corda (15%).

Pode aparecer o valor “a” apos a identificagdo do aerofolio (NACA 65,-415, a = 0.6).
“a” indica a percentagem da corda do aerofo6lio sobre a qual a distribui¢do de pressdo seja
uniforme, onde neste exemplo equivale a 60% da corda (a = 0.6). Se o valor de “a” ndo for
especificado, a = 1 (100%), sendo a distribuicdo de pressao constante sobre todo o aerofolio.

Conforme Abbott e Von Doenhoff (1949), para se¢fes de asa tendo uma razdo
espessura menor do que 12%, a regido de baixo arrasto € menor do que 0,1 e o termo
subscrito (3° digito) é omitido da designacdo. Assim sendo, um exemplo sem o termo
subscrito seria NACA 25-210.

Segundo Abott e Von Doenhoff (1949), algumas modificagOes das se¢des do NACA
série 6 sdo designadas por substituir o traco pela letra maitscula (NACA 64,A212). Nesse
caso a letra indica tanto a distribui¢do da espessura modificada quanto o tipo de linha média
usada para inclinar a secdo. SecOes designadas pela letra A sdo substancialmente retas em
ambas as superficies de cerca de 0.8c do bordo de fuga, sendo “c” a corda do aerofolio (se¢do

da asa).
2.7.3 Forgas aerodindmicas
Durante um voo de um avido, o ar escoa pela asa com maior velocidade no extradorso

do que no intradorso, devido a sua curvatura mais acentuada (HOMA, 2010). O aumento de

velocidade corresponde a uma reducdo na pressdo, de acordo com o teorema de Bernoulli. O
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resultado é uma forca que empurra a asa para cima e para tras. Esta forca é a Resultante
Aerodindmica (R), que estd aplicada em um ponto do aerofélio denominado Centro de
Presséo (HOMA, 2010).
A Resultante Aerodindmica é decomposta em duas forcas:
— Sustentacdo (L): E a componente da resultante aerodindmica perpendicular a
direcdo do vento relativo, sendo uma forca Gtil ao aerofdlio;
— Arrasto (D): E a componente da resultante aerodindmica paralela & direcdo do

vento relativo, sendo nociva e deve ser reduzida ao minimo possivel.

Essas duas forgas sdo expressas da seguinte forma:
1
L= EpooCLSUozo (46)

1

sendo p,, a massa especifica do ar em escoamento livre, S a area da asa, v,, a velocidade do
ar em escoamento livre, C; o coeficiente de sustentacéo e C, 0 coeficiente de arrasto.

No aerofélio, conforme Figura 7, a linha de corda forma um angulo a com a direcao
do vento relativo. Esse angulo é denominado angulo de ataque. Os vetores N e A representam

forcas normais e axiais respectivamente, com relagédo a corda do aerofolio (c).

Figura 7 — Resultante aerodindmica e suas decomposi¢oes.
Fonte: Anderson Junior (2001).
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3. METODOLOGIA

3.1 Tipos de pesquisa

Quanto a natureza esta é uma pesquisa aplicada, que busca gerar conhecimento para
uma situacao préatica e dirigida a solugdo do problema especifico, que é o escoamento sobre
aerofélio. Quanto a forma de abordagem esta presente a pesquisa quantitativa, onde os dados
sdo mensuraveis e a analise se baseia em equacdes e resultados numéricos. Quanto aos
objetivos a pesquisa € exploratdria, visando proporcionar familiaridade com o problema,
envolvendo levantamento bibliografico dos métodos de elementos finitos, das equacdes de
movimentos do fluido, do fluxo de fluido em meio poroso e dos elementos de um aerofdlio.
Do ponto de vista dos procedimentos técnicos € um estudo de caso que, segundo Gil (2002),
envolve o estudo profundo e exaustivo de um ou poucos objetos, de maneira que se permita o

amplo e detalhado conhecimento.

3.2 Software utilizado para a simulacdo numérica: COMSOL Multiphysics

O COMSOL é uma importante ferramenta computacional para modelar e simular
diversos fenbmenos ndo s6 no campo de engenharia como nas demais ciéncias. Este software
foi de fundamental importancia para avaliar o perfil de asa em estudo, disponibilizando de
recursos para a manipulacédo das equacdes diferenciais envolvidas no problema e alteracédo das
malhas de elementos finitos inseridas no dominio discretizado, a fim de se obter eficiéncia na
geracdo dos resultados.

O CFD Module é uma plataforma do COMSOL para simular dispositivos e sistemas
gue envolvem modelos de escoamentos sofisticados. Esta plataforma oferece interfaces
prontas e configuradas para receberem entradas de modelo pela interface grafica do usuario
(GUI) e para usarem essas entradas para formularem equac6es do modelo. A GUI do CFD

Module garante acesso a todas as etapas no processo de modelagem, como seguem:

— Selecionar a descri¢do adequada do escoamento;
— Criar ou importar a geometria do modelo;

— Definir as propriedades do fluido;
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— Adicionar termos de fonte ou sorvedouros ou editar as equacdes fundamentais do
modelo de fluido, se necessario;

— Selecionar elementos de malha e dos polindmios de interpolacdo das funcGes do
problema, e controlar a densidade da malha em diferentes posigdes;

— Selecionar métodos de resolucéo e ajusta-los, se necessario.

O meétodo de andlise adotado, com o uso desse programa, consta das seguintes fases:

=

Pré-processamento;

N

Solugdo numérica;

.

Pds-processamento.

3.2.1 Setup computacional

Utilizou-se o laboratério de informatica do Programa de Pos-Graduagdo em
Modelagem Computacional em Ciéncia e Tecnologia (PPGMC). As simulacGes foram
realizadas em um computador com sistema operacional Windows de 64 bits, processador Intel
Core i5 de 3.30 GHz e memoria RAM de 8 GB.

3.3 Fase 1: Configuracéo do problema (Pré-processamento)

Fez-se a analise numérica de escoamento sobre aerofélio em trés diferentes casos. O
primeiro em regime subsonico (Mach = 0.15), o segundo em regime supersoénico (Mach =
1.3), e o terceiro em regime supersonico (Mach = 1.3) com o acréscimo de camada

superficial, de material poroso, no extradorso do aerofélio.

3.3.1 Construcdo da geometria

Para a construcdo dos aerofdlios, utilizou-se de valores numéricos referentes as
coordenadas cartesianas a partir de um banco de dados com 1629 modelos de sec¢des de asa.
Esse banco de dados esta disponivel na web em “airfoiltools.com”. O conjunto de pontos, ou
coordenadas espaciais em duas dimensdes, de cada secdo de asa, foi inicialmente trabalhada
em formato “.DAT” para posterior conversdo em formato “.DXF” (através do software

Aeroplot), sendo o ultimo o formato aceito pelo software COMSOL Multiphysics. Também



32

se empregou o software AUTOCAD para a modificagdo da geometria de modo mais
detalhado. O formato do NACA 0012 foi construido utilizando 81 pontos (x, y) e 0 NACA
64A004.29 com 127 pontos. Tais pontos dos dois modelos foram importados e suas

superficies geradas. As Figuras 8 e 9 representam os dois modelos NACAs em estudo.
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Figura 8 — Aerofélio NACA 0012.
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Figura 9 — Aerof6lio NACA 64A004.29.

O modelo NACA 0012 é uma secdo que apresenta mesma dimensdo em toda a

extensdo de uma asa de aeronave (independente da localizacdo da asa), empregado para
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analises em baixa velocidade. J4 0 NACA 64A004.29 representa o perfil localizado na ponta
da asa do F-22, sendo diferente daquele localizado na raiz. Esse segundo modelo é empregado

para analise de aerofdlio em alta velocidade.

3.3.1.1 Caso 1: Regime subsdnico

Para a analise de tais perfis de asa, utilizou-se de um dominio no formato “C”, com
uma secdo circular do lado esquerdo e um formato retangular do lado direito, conforme Figura
8. O semicirculo do dominio possui raio de 100 m. A regido retangular possui largura de 200
m e altura de 200 m. O aerofélio encontrado dentro desta geometria possui corda de 1 metro
(Figura 10).
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Figura 10 — Dominio sob anélise em regime subsoénico.

Para a andlise do escoamento do ar sobre o aerofélio em regime subsonico, fez-se a
subtracdo da geometria do mesmo tornando-o fixo e considerou-se todo o dominio restante
(cor cinza da Figura 10) como sendo movel, ou seja, sendo o fluido em movimento. Isto €
possivel devido ao movimento relativo entre o ar atmosférico e a se¢do da asa, onde se pode
adotar como a secdo da asa sendo movel e o fluido parado, ou o fluido movel e a se¢do da asa

fixa. Desse modo, convencionou-se a Ultima opgéo.
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O comando da subtracdo, na geometria, permite avaliar o comportamento do fluido na
fronteira do aerofdlio, j& que ndo se estd interessado, inicialmente, em investigar a estrutura da
secdo da asa, e sim no comportamento aerodinamico ao redor do dispositivo de interesse, em

Seus contornos.

3.3.1.2: Caso 2: Regime supersonico

Para o escoamento em regime supersonico, utilizou-se somente 0 modelo NACA
64A004.29 com angulo de ataque de 6 graus, incorporado em um dominio no formato
quadratico de 100 m de comprimento. Necessitou-se construir um novo dominio (Figura 11)
devido a inconsisténcia gerada (divergéncia na solugcdo numérica), inicialmente, na analise
desse perfil a alta velocidade. A geometria precisou ser modificada para que houvesse

convergéncia no método empregado.
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Figura 11 — Dominio sob analise em regime supersonico.

Introduziu-se, posteriormente, uma camada porosa interna de 0.5mm sobre o
extradorso do aerofélio NACA 64A004.29, exibido na Figura 12, visando-se fazer um
comparativo entre a se¢do de asa porosa e a ndo porosa.

Quanto ao intradorso, ndo houve a introdugéo de camada porosa nessa regiao.
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Figura 12 — Camada interna porosa (na cor azul) de 0.5mm.

3.3.2 Geracdo de malha

Para o caso de baixa velocidade, utilizou-se uma malha quadrangular, adaptativa e
estruturada para todo o dominio sob analise (fluido em movimento), sendo que nas regides de
maior curvatura, locais da superficie do aerofélio, a malha é mais refinada a fim de
proporcionar maior precisdo nos pontos criticos. Nos locais com geometria regular a malha
inserida é menos rica em nimero de elementos.

Para o caso de alta velocidade, utilizou-se uma malha triangular, adaptativa e ndo
estruturada, com distribuicdo mais refinada nas proximidades do perfil de asa, visando maior

precisao nos resultados gerados.
3.3.3 Selecdo da fisica e propriedades do fluido
A selecdo da fisica do fluido e suas propriedades foram levantadas baseadas no fato de

se analisar o aerof6lio sem e com uma camada porosa no extradorso. Para a analise dos

modelos de tal dispositivo, foram feitas as seguintes convencoes:
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— Escoamento externo (em torno do aerof6lio);

— Escoamento laminar no dominio adotado;

— Fluido compressivel (Mach > 0.3);

— Fluido viscoso;

— Equagtes de Navier-Stokes em duas dimens@es representando o movimento do
fluido;

— Lei de Darcy para o fluxo de fluido na camada porosa sobre o extradorso (para o
caso do regime supersonico);

— Modelo de turbuléncia k-¢ para 0 movimento aleatério em regiGes presentes nas
redondezas do aerofolio;

— O fluido considerado foi o ar atmosférico com suas propriedades basicas (massa
especifica, viscosidade dindmica, capacidade calorifica a pressao constante,

condutividade elétrica, condutividade térmica).

3.3.4 Especificacao das condi¢cbes de contorno

3.3.4.1 Caso 1: Regime subsoénico

Como condicGes de contorno foram impostos fluxo de entrada (ar) velocidade de 51
m/s, escoamento livre (regido superior e inferior do dominio) e fluxo de saida (em uma
condicdo de Newmman), conforme Figura 13. Na superficie do aerof6lio especificou-se
funcdes de parede (condicéo de aderéncia do fluido). A pressdo utilizada foi a de 1 atm (1x10°
Pa).
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Figura 13 — Condicdes de contorno (subsdnico).

3.3.4.2 Caso 2: Regime supersdnico
Nessa analise, utilizou-se as seguintes condicdes (Figura 14):

— Mach de entrada (M) = 1.3;

— Escoamento horizontal no dominio;

—  Presséo de entrada = 1.4 atm (1.4x10° Pa);

- R =287 J/(kg.K);

— Temperatura de entrada (T) = 293.15 K;

— Gamma (y) = 1.4;

— Velocidade de entrada = M(yRT)"?;

— Paredes deslizantes com velocidade tangencial igual a velocidade de entrada;

— Saida com escoamento supersonico.
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Figura 14 — Condicdes de contorno (supersonico).

Quanto a analise do extradorso com camada interna porosa, utilizou-se 0s seguintes

valores numéricos para 0s parametros considerados:

— Coeficiente adimensional, ag; = 0.1,

—  Permeabilidade K = 1x10°°m?;

— Camada porosa interna com espessura de 0.5mm;

— Negligéncia da velocidade de Darcy na interface fluido-porosa, sendo substituida

pela condicédo de interface de Beavers e Joseph (1967) nesta superficie.

3.4 Fase 2: Solugdo numérica

A solucdo numérica é obtida a partir do processamento de dados de codigo
computacional, pelo método dos elementos finitos, implementado no software COMSOL
Multiphysics. Os algoritmos ai inseridos visam resolver um sistema de equagdes algébricas.
Os dados sdo processados depois de estabelecido a configuragdo do problema (pré-

processamento) durante a chamada fase 1.
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3.4.1 Inicializacéo e controle da solugéo

Para a obtencdo da solucdo aproximada foi necessario o fornecimento de todos os
valores discretos das propriedades do fluido em estudo, velocidade, pressdo e outros
parametros de interesse, para a inicializacdo antes de se calcular uma possivel solugdo para o
problema. Em teoria, condi¢bes iniciais podem ser puramente arbitrarias. Entretanto, na
pratica, ha certa vantagem de impor tais condi¢cdes de forma eficaz, pois se consegue obter a

convergéncia do método com um menor tempo de processamento.

3.4.2 Monitoramento da convergéncia

Estabeleceu-se como critério de parada do processo iterativo o valor de 1x10™ para o
erro ou residuo. Verificou-se para cada um dos modelos de aerofélio estudados quantas
iteracbes foram necessarias para que o sistema de equacdes algébricas, aproximadas da
solucdo verdadeira das equacdes diferenciais parciais, apresentasse valores consistentes e
estaveis (convergéncia = consisténcia + estabilidade). Visualizou-se o crescimento e

decaimento dos erros durante o calculo numérico (processamento).

3.5 Fase 3: Resultados (pds-processamento)

Apobs a solugdo numeérica, fase de processamento e verificacdo da convergéncia do
método numérico, interpretou-se os resultados gerados. Fez-se uma andlise gréafica a fim de
obter uma rapida impressdo do comportamento aerodindmico do aerofolio, da interagdo entre
o fluido (ar) e tal dispositivo, levando em consideracdo a auséncia ou presen¢a da camada

porosa no extradorso da secao da asa.

3.5.1 Gréficos X-Y

Identificou-se, detalhadamente, a relacdo entre as variaveis dependentes e
independentes associadas aos parametros aerodinamicos, tais como perfis de velocidade,
distribuicdo de pressdo, forcas de sustentagdo e arrasto. Utilizando esses gréaficos, fez-se um
comparativo entre resultados numéricos para os dois modelos de perfil de asa, e entre a

solugdo numeérica e dados experimentais.
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3.5.2 Linhas de escoamento

Visualizou-se, com esses tipos de graficos, a perspectiva do fluido em escoamento
sobre o aerofdlio. Identificou-se em que pontos os elementos do fluido mudam de movimento,
onde apresentam comportamento uniforme (velocidade constante), e em que direcdo as

camadas de ar estdo escoando.

3.5.3 Curvas de contorno

Verificou-se, com o auxilio das curvas de contorno, 0s pontos criticos do sistema, ou
seja, 0s maximos e minimos locais. Analisou-se as zonas de baixa e alta presséo, o perfil de
velocidade, a regido do dominio que, de fato, exigia uma maior atencdo e tratamento. Para 0
escoamento em alta velocidade, foram evidenciados os contornos de temperatura presente no

modelo.
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4. RESULTADOS

4.1 Regime subsdnico (Mach = 0.15)

4.1.1 NACA 0012

4.1.1.1 Malha mapeada

Para a andlise numérica do escoamento sobre o aerofdlio NACA 0012, construiu-se
uma malha estruturada adaptativa, com maior refinamento na regido do dispositivo em estudo,
de modo a se obter maior precisdo dos dados. Malha estruturada possui um padrdo de
construcdo de menor custo computacional, sendo bastante utilizada para geometrias simples.
A malha foi gerada a partir de trés mapeamentos, conforme Figuras 15. O primeiro na regido
retangular superior, o segundo na regido circular levando em consideragdo a simetria do
aerofolio, e o terceiro na regido retangular inferior. A cor mais negra corresponde a malha

refinada e a coloracdo mais cinza a malha de menor refinamento.
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Figura 15 — Malha mapeada distribuida (quadrangular).
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Como é possivel visualizar na Figura 16, a malha foi refinada nas regiGes de maior
curvatura do dispositivo em estudo, pois sdo zonas criticas, onde o fluido se choca com a
secdo de asa (bordo de ataque) e deixar de interagir com a mesma (bordo de fuga). Utilizou-se
uma malha com menor refinamento no local mais afastado do aerofolio, pois nesse local ndo
ha interesse no escoamento do ar de forma detalhada uma vez que ndo interage com o
aerofélio. Assim sendo, procura-se reduzir o custo computacional no momento do

processamento dos dados.
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Figura 16 — Distribuicdo da malha ao redor do aerof6lio NACA 0012,

A Tabela 1 fornece a estatistica da malha empregada.

Tabela 1 — Estatistica da malha (NACA 0012)

Detalhes da malha NUmero
Elementos do dominio 61200
Elementos da aresta 1324
Elementos de vértices 4

Area da malha 55710 m?
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4.1.1.2 Convergéncia do método

Utilizou-se como critério de parada a tolerancia de 10™. Para a estabilizacdo do
método empregou-se 0 numero de Courant-Friedrichs-Lewy, ja implementado no software
COMSOL Myltiphysics, com falso passo de tempo.

A Figura 17 permitiu visualizar e avaliar a convergéncia da solugdo numérica imposta
para 0 modelo. Investigou-se o comportamento de duas curvas associadas as variaveis
definidas. O “segregated group 17, com cor azul, representou o processo de solugdo para as
variaveis campo de velocidade e pressao. O “segregated group 2”, com cor verde, representou
0 processo de solucdo para 0 modelo de turbuléncia, ou seja, para as variaveis quantidade

turbulenta (k) e taxa de dissipagao da energia turbulenta (g).

Segregated solver

Error

10* El— Segregated group 1

F| — Segregated group 2

cL L
0 50 250 300
Iteration number

Figura 17 — Convergéncia da solugdo numérica (subsodnico).

Oito curvas de convergéncia foram obtidas, pois foram analisados oito angulos de
ataque (0, 2°, 4°, 6°, 8°, 10°, 12° e 14°). Para o primeiro angulo, notou-se maior oscilagdes
dos dois grupos, onde tal comportamento apresentou maior intensidade na faixa de erro
correspondente a 10°. Para o primeiro caso, o grupo 1 apresentou maior velocidade de
convergéncia.

Nos demais casos, os sete angulos de ataque restantes, houve um padrdo de

comportamento similar entre tais. A curva de cor azul apresentou um rapido decrescimento,
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com um aumento no formato parabolico, visto macroscopicamente, e posterior decrescimento.
A curva de cor verde apresentou um decrescimento com aumento do erro sob forma ndo linear

e, posteriormente, continuo decrescimento.

4.1.1.3 Campo de velocidade

Obteve-se campo de velocidade para os respectivos angulos de ataque 0, 2, 4, 6, 8, 10,
12 e 14 graus. A Figura 18 exibe a distribuicdo de velocidade, com a representacao das linhas
de escoamento do ar sobre o aerofélio, a um angulo de ataque o = 14°.

Para o angulo de ataque considerado (Figura 18), notou-se linha de escoamento com
maior velocidade na regido superior do aerofdlio (azul mais claro) e menor velocidade na
regido inferior do mesmo (azul mais escuro). A maxima velocidade atingida localizou-se no
extradorso, com valor de 166 m/s (597.6 km/h). A menor velocidade foi obtida na superficie
do aerofdlio, pois existe o choque das moléculas do ar com tal secdo de asa, dificultando o

movimento do fluido. Também se identificou baixa velocidade no bordo de fuga do aerofélio.

Surface: Velocity magnitude (m/s) Streamline: Velocity field
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Figura 18 — Distribuigdo de velocidade (M = 0.15 ¢ o= 14°).



45

4.1.1.4 Coeficientes aerodinamicos

O coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque foi obtido levando em
consideracdo os valores de angulo de atague mencionados. A curva, obtida numericamente,
apresentou comportamento linear. Tal curva foi comparada com os dados experimentais de
Ladson (1988).

Através da Figura 19, constatou-se que existe uma boa concordancia dos dados

experimentais (pontos azuis) com o resultado do modelo (linha continua azul).
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Figura 19 — Coeficiente de sustentacdo em funcdo do angulo de ataque.

A Figura 20 exibe um comparativo entre os resultados numéricos do coeficiente de
arrasto e os resultados experimentais de Ladson (1988). Com a inclinagdo do aerofdlio,
aumenta-se a area de contato de tal dispositivo, contribuindo para o aumento de tal coeficiente
e aumentado, consequentemente, a resisténcia imposta pelo ar atmosférico. Os dados
numericos (linha continua azul) ndo apresentaram alto grau de correlagdo com respeito aos
experimentais (pontos azuis), mas identificou-se um comportamento crescente ndo linear em

ambos, de forma pouco acentuada.
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Figura 20 — Coeficiente de arrasto em funcéo do angulo de ataque.
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Buscando-se, avaliar o grau de ajustamento do modelo numérico em relacéo aos dados

experimentais, para o coeficiente de sustentacdo, construiu-se a Tabela 2 com os valores do

erro absoluto, erro relativo percentual e erro quadratico. Para isso utilizou-se angulos de
ataque de 2.05°, 4.04°, 6.09°, 8.30°, 10.12°, 11.13°, 12.12°, 13.08°, 14.22°, 15.26°, 16.30° e

17.13°, sendo esses 0s angulos usados no resultado experimental de referéncia (LADSON,

1988).
Tabela 2 — Comparativo numérico-experimental do C. (NACA 0012)
CL CL Erro Erro relativo Erro quadratico
@ numérico  experimental  absoluto (%) g
2.05  0.22871 0.21250 0.01621 7.62824 2.62764x10™
4.04  0.44872 0.41360 0.03512 8.49130 1.23341x10°
6.09  0.67091 0.65460 0.01631 2.49160 2.66016x10™
8.30  0.90195 0.88730 0.01465 1.65108 2.14623x10™
10.12  1.08220 1.07070 0.01150 1.07406 1.32250x10™
11.13  1.17700 1.16850 0.00850 0.72743 7.22500x107
12.12  1.26500 1.26050 0.00450 0.35700 2.02500x107
13.08  1.34500 1.34550 0.00050 0.03716 2.50000x10”
1422 1.43150 1.43650 0.00500 0.34807 2.50000x107
1526  1.50030 1.51290 0.01260 0.83284 1.58760x10™
16.30  1.55630 1.57390 0.01760 1.11824 3.09760x10™
17.13  1.58880 1.61160 0.02280 1.41474 5.19840x10™
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Analisando a Tabela 2, calculou-se o erro absoluto médio, o erro relativo percentual
médio e o erro quadratico médio. Os respectivos valores foram 0.01377, 2.18098% e
2.67931x10™“. Constatou-se, a partir dessa anélise, um alto grau de correlacdo entre os

resultados numéricos e 0s experimentais com respeito ao coeficiente de sustentacao.
4.1.1.5 Distribuicdo de pressao

Fazendo-se a consideragdo do mesmo angulo de ataque (o = 14°), de acordo com
Figura 21, notou-se uma zona de menor pressdo no extradorso préximo ao bordo de ataque,
onde a velocidade do fluido apresenta maior intensidade. Para uma menor pressao existe uma
maior velocidade do fluido em escoamento, pois, teoricamente, existe uma menor porcao de
moléculas de ar nessa regido, contribuindo para uma menor frequéncia de choque entre as

mesmas, contribuindo para o aumento de velocidade.

alpha(8)=14 Contour: Pressure (Pa)
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Figura 21 — Contorno de pressdao do NACA 0012 (o = 14°).

Com respeito ao coeficiente de pressdo, fez-se um comparativo entre 0 modelo
numérico e os resultados experimentais de Gregory e O’Reilly (1970). Tal coeficiente permite

avaliar a razdo entre a diferenca da pressdo no ponto da superficie do aerofdlio pela pressdo
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em escoamento livre, e a pressdo dinamica (relativa ao movimento do fluido). O coeficiente
de pressdo foi analisado para a superficie superior (extradorso) da secdo da asa do modelo
NACA 0012, com angulo de ataque de 10°.

_Cp

L 1 | 1 1 L L | 1 |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.g 0.7 0.8 0.9 1
Hc

Figura 22 — Coeficiente de pressdo ao longo do extradorso (o= 10°).

Identificou-se (a partir da Figura 22) um alto grau de correlacdo entre o0 modelo (linha
continua) e os dados experimentais (pontos). O eixo das ordenadas representa o negativo do
coeficiente de pressdo, ou seja, 0 extremo positivo representa o valor de menor coeficiente.
Dessa forma, o pico que acontece para 0 < x/c < 0.1, corresponde a um valor minimo de
aproximadamente —5.5 para o coeficiente de pressdo. Este pico esta associado a zona de

menor pressao.
4.1.2 NACA 64A004.29
4.1.2.1 Malha gerada
Para esse modelo de aerofélio, gerou-se uma malha quadrangular estruturada

adaptativa, com maior refinamento na fronteira de tal segdo de asa. Gerou-se um total de

60200 elementos no dominio estudado, com crescimento dos elementos desde a superficie do
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aerofdlio até a fronteira do dominio. As regides de maior curvatura apresentaram elementos

com menor tamanho a fim de proporcionar maior precisdo na solugdo numérica.
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Figura 23 — Malha gerada no modelo NACA 64A004.29.

Empregou-se termos de difusdo para promover a convergéncia do método numérico,
tanto para as equacdes de Navier-Stokes quanto para o modelo de turbuléncia, com valor de

0.5 para a difusdo isotrépica.

4.1.2.2 Campo de velocidade

Obteve-se o campo de velocidade com velocidade maxima de 146 m/s (525.6 km/h) na

regido do extradorso, préximo ao bordo de ataque de tal modelo NACA.
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alpha(8)=14 Surface: Velocity magnitude (m/s) Streamline: Velocity field
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Figura 24 — Campo de velocidade do NACA 64A004.29 (M = 0.15 e a = 14°).

Obteve-se campo de velocidade para os respectivos angulos de ataque 0, 2, 4, 6, 8, 10,
12 e 14 graus. A Figura 24 exibe as linhas de escoamento ao redor do modelo de aerofélio,
para angulo de ataque sendo 14°, correspondente ao F-22. Este é um perfil menos espesso,
quando comparado ao NACA 0012, com menor secdo transversal (menor area).

Observou-se campo de velocidade de maior médulo na regido superior ao bordo de
ataque. Velocidade de menor médulo esteve presente na regido inferior do bordo de ataque e

na superficie superior da secao de asa (extradorso), devido a inclinagao desse dispositivo.

4.1.2.3 Coeficiente de sustentacdo

Fez-se um comparativo entre os coeficientes de sustentacdo dos modelos NACA 0012
e 64A004.29 (Figura 25).



51

Lift vs angle of attack
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Figura 25 — Coeficientes de sustentacdo dos dois perfis estudados.

Conforme Homa (2010), o coeficiente de sustentacdo é um valor numérico que
representa a capacidade do aerofélio produzir sustentacdo, dependendo do formato do
aerofélio e do angulo de ataque. Notou-se uma maior magnitude de tal parametro para o
NACA 0012, pois este possui maior area e é mais curvo, quando comparado ao segundo
modelo, devendo-se observar que os mesmos angulos de ataque, de forma sequencial, foram
adotados para ambos os perfis de asa.

A partir desses resultados numéricos, percebeu-se que o coeficiente de sustentacdo
maximo do NACA 0012 é maior que o do NACA 64A004.29.
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4.1.2.4 Distribuicdo de pressao

alpha(8)=14 Contour: Pressure (Pa)
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Figura 26 — Contorno de pressao do NACA 64A004.29 (o = 14°).

A zona de pressdo com menor magnitude, em moédulo, encontrou-se nas proximidades
do bordo de ataque, no extradorso do aerofdlio (Figura 26). Devido a inclinacdo da asa, a
extremidade frontal superior de tal dispositivo esté sujeito a menor porcéo de moléculas de ar
interagindo, consequentemente menor matéria nesse local e, assim, correspondendo a uma
menor pressao imposta na superficie.

Comparou-se o coeficiente de pressdo ao longo do extradorso de cada um dos perfis de
asa analisados (avaliando para angulo de ataque igual a 10 graus). Verificou-se que o NACA
64A004.29 apresentou maior pico com valor numérico de aproximadamente 12, considerando
o termo -Cp, conforme Figura 27.

Observou-se que o perfil correspondente ao F-22 (linha continua verde da Figura 27)
apresentou um ponto méaximo na posicao inicial da superficie. Posteriormente, houve um
decrescimento mais acentuado, em relacdo ao NACA 0012, e o valor do coeficiente de
pressdo continuou inferior até a posi¢do 0.6 < x/c < 0.7, quando o NACA 64A004.29 passou a

apresentar maiores valores numericos proximo ao bordo de fuga.



53

12 T T T T T T T T T

NACA 64A004,29 (F-22)
11H —— NACA 0012 n

10+ .

-p
@
T
1

—_—

ol ————

=]

L L L L

4] 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
we

Figura 27 — Coeficiente de pressdo no extradorso para os dois modelos (o = 10°).

4.2 Regime supersénico (Mach = 1.3)

4.2.1 NACA 64A004.29 sem camada porosa

4.2.1.1 Malha triangular

Para a simulacdo do escoamento em regime supersénico, com Mach = 1.3, utilizou-se
de malha tridimensional (ndo estruturada) adaptativa com distribuigdo de maior concentragédo
de elementos finitos, da mesma, na superficie da asa, de forma a proporcionar maior precisao
das varidveis de interesse em torno do aerofolio. Obteve-se numero de elementos de dominio
igual a 180372 (Figura 28).

Avaliou-se a qualidade da malha obtida durante sua constru¢do. Empregou-se um
indice, variando de 0 a 1, para verificar o grau de adequagdo da malha ao modelo estudado
que, de fato, influi na convergéncia do método numérico. Com a visualiza¢do da Figura 29,
percebeu-se a predominancia de concentracdo de elementos e de graus de liberdade nas
regides criticas para esse estudo, tal que a malha apresenta alto nivel de qualidade sendo,

portanto, vidvel ao processamento dos dados.
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4.2.1.2 Convergéncia do método

Empregou-se tolerancia de 10™ para processamento numérico dos dados. Utilizou-se o
numero de Courant-Friedrichs-Lewy com falso passo de tempo para essa anéalise. Precisou-se,
também, utilizar o termo de difusdo para fornecer consisténcia a estabilizacdo. Dessa forma
utilizou-se termo de difus@o para equacgdes de transferéncia de calor, de Navier-Stokes e de

turbuléncia iguais a, respectivamente, 0.5, 0.5 e 0.8.

Segregated solver

l\ T T T T T
10_15-.\.‘\. ¥
107k
o x
g
hi] \
107 \\“\\/\
10 \\
[ — Segregated Step 1 -\ n
" | — segregated Step 2 R ]
1 L 1 1 b

50

100

150

200

250

Iteration number

Figura 30 — Convergéncia da solugdo numérica (M = 1.3 e a = 6°).

Na Figura 30, estao presente as curvas “Segregated Step 1”7 e “Segregated Step 2”. A
primeira representa 0 comportamento do processamento para as variaveis campo de
velocidade, pressdo e temperatura. Ja 0 segundo representa a variacdo da energia cinética
turbulenta e da taxa de dissipacao.

Notou-se que a curva azul convergiu mais rapidamente que a curva verde, com

namero de iteracdo proximo de 250.

4.2.1.3 Distribuigéo de velocidade
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Observou-se, na Figura 31, o campo de velocidade para a secdo de asa correspondente
ao caga F-22 com angulo de ataque de 6 graus.

Surface: Velocity magnitude (m/s)
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Figura 31 — Campo de velocidade do NACA 64A004.29 M = 1.3 e a. = 6°).

Verificou-se, conforme Figura 31, ondas de choque no bordo de ataque e bordo de
fuga do aerofélio. A velocidade minima (14.5 m/s ou 52.2 km/h) esteve presente na regido
frontal do aerofélio, enquanto a maxima encontrada (440 m/s ou 1584 km/h) localizou-se
proximo a superficie superior de tal dispositivo.

Na Figura 32, avalia-se a variagdo da velocidade no extradorso e no intradorso do
aerofdlio.
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Velocity magnitude (m/s)
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Figura 32 — Velocidade na superficie do NACA 64A004.29 M =1.3 ¢ a.=6°).

Para o extradorso (curva azul da Figura 32), observou-se, inicialmente, um aumento
acentuado da velocidade, indo de 14.5 m/s (préximo ao bordo de ataque) a um valor numérico
superior a 340 m/s (x/c < 0.1). Na superficie superior do perfil, houve uma manutencéo de
velocidade entre 340 e 360 m/s, ndo havendo uma variacdo brusca dessa variavel. Porém, no
bordo de fuga, a velocidade reduziu-se drasticamente para 260 m/s.

No intradorso (curva verde da Figura 32), conferiu-se um aumento gradual da
velocidade para x/c < 0.1. Posteriormente, constatou-se oscilagdo da mesma entre 260 e 290
m/s para 0.1 < x/c <0.9.

4.2.1.4 Pressao

Quanto aos contornos de pressao (Figura 33), reparou-se maior magnitude no bordo de
ataque, pois é a regido de choque entre as moléculas de ar e o aerofélio. A partir dos
contornos, percebeu-se uma zona de maior pressdo abaixo do intradorso e menor pressao

acima do extradorso (promovendo a sustentacdo na secdo da asa).
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Figura 33 — Contornos de pressdao do NACA 64A004.29 M = 1.3 e a = 6°).
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Avaliando o coeficiente de pressdo na superficie do perfil, Figura 34, constatou-se

maior pressao relativa no bordo de ataque, com decrescimento pouco acentuado para as duas

superficies, extradorso (curva azul) e intradorso (curva verde).

Cp

Figura 34 — Coeficiente de pressdo do NACA 64A004.29 (M = 1.3 ¢ o= 6°).
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4.2.1.5 Temperatura

Observou-se maior temperatura nas regides proximas ao intradorso (Figura 35), regido

de maior atrito das moléculas de ar com a se¢éo de asa.

Surface: Temperature (K)
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Figura 35 — Distribuigdo de temperatura do NACA 64A004.29 (M = 1.3 e a = 6°).

Os contornos isotérmicos de temperatura, visualizados na Figura 36, fornecem um
maior detalhamento do comportamento da temperatura ao redor do aerofélio. Notou-se que 0s
contornos associados com o extradorso possuem menor valor numérico para a varidvel em
questdo. Vale ressaltar que a regido de maior pressdo, no bordo de ataque, é onde, também, a

temperatura apresenta valor maximo.
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Figura 36 — Contornos de temperatura do NACA 64A004.29 M =1.3 ¢ o= 6°).

4.2.2 NACA 64A004.29 com camada porosa

4.2.2.1 Distribuigdo de velocidade no extradorso

Avaliou-se o extradorso do NACA 64A004.29 com camada porosa (0.5mm) e

comparou-se com a mesma superficie superior sem camada.

Velocity magnitude (m/s)

—— Extradorso com camada | |
~— Extradorso sem camada
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Figura 37 — Velocidade no extradorso do NACA 64A004.29 (comparativo).
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Verificou-se, na Figura 37, uma maior distribuicdo de velocidade para 0 modelo de
aerofélio com camada porosa. O extradorso com camada apresentou um pico de velocidade
préximo de 400m/s vizinho ao bordo de ataque, enquanto a mesma superficie sem camada
porosa apresentou valor maximo de aproximadamente 360m/s. Notou-se que tal camada
proporcionou um aumento significativo no campo de velocidade em toda a superficie superior

da secdo de asa, e, portanto, uma elevacao na sustentacao da asa.
4.2.2.2 Distribuigdo de pressdo no extradorso

Com respeito a pressdo, conforme Figura 38, constatou-se uma reducdo significativa
no pico de pressdo, nas vizinhangas da regido frontal do perfil, reduzindo o efeito de choque
de seu deslocamento. Posteriormente, para o0 extradorso com camada porosa, a pressao
apresenta um crescimento (0 < x/c < 0.1) e se mantém entre 0.4x10°Pa e 0.5x10°Pa. Em
relacdo ao extradorso sem camada, hd um decrescimento pouco acentuado da pressdo ao

longo da superficie apresentando pressdo entre 0.3x10° e 0.4x10° para 0.4 < x/c < 0.9.
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Figura 38 — Pressdo no extradorso do NACA 64A004.29 (comparativo).
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Na Figura 39 percebeu-se 0 mesmo padrdo de comportamento da pressao com relacéo
a Figura 38. Porém, aquela exibe a pressdo em termos relativos, representado pelo coeficiente

de presséo Cp.

22 T T T T T T T T T T

2.1+ — Extradorso com camada | |
- Extradorso sem camada

cp

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
x/c

Figura 39 — Coeficiente de pressao no extradorso do NACA 64A004.29 (comparativo).

A partir das analises de distribuicdo de velocidade e pressdo ao longo do extradorso,
verificou-se que a camada interna porosa proposta em tal superficie do aerofélio proporcionou
uma otimizacdo do campo de velocidade e do pico de pressdo, gerando um aumento da
primeira e uma reducdo do segundo. Dessa forma, pode-se conseguir um incremento na forca

de sustentacdo da asa de aeronave, concedendo ganhos aerodindmicos em voos supersonicos.
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5. CONCLUSOES E TRABALHOS FUTUROS

5.1 Conclusoes

Fez-se nesse trabalho uma simulacdo do aerof6lio modelo NACA 0012 e 64A004.29,
buscando avaliar o comportamento aerodindmico do ar atmosférico ao redor de tais se¢des de
asa. Para o primeiro caso (subsénico), usou-se a malha quadrangular estruturada ajustada ao
dominio adotado. A distribuicdo de velocidade foi obtida levando em consideracdo a
caracteristica do escoamento, empregando o modelo de turbuléncia k-¢. Quanto ao segundo
caso (supersonico), empregou-se uma adequada malha triangular (ndo estruturada) no
dominio com formato quadratico, com distribuicdo mais refinada na superficie do dispositivo.

Em regime subsonico, obteve-se, para 0 NACA 0012, campo de velocidade para 0s
diferentes angulos de ataque escolhidos (0, 2°, 4°, 6°, 8°, 10°, 12° e 14°), dando maior énfase
ao angulo de ataque 14°, para a visualizacdo das linhas de escoamento bem como localizagéo
da velocidade maxima. Fez-se um comparativo entre 0 modelo investigado e os resultados
experimentais de Ladson (1988), e Gregory e O’Reilly (1970). Com respeito a este
comparativo, percebeu-se uma boa concordancia entre os valores numéricos e os dados de tais
literaturas. Ainda sob as mesmas condi¢fes de escoamento, confrontou-se os modelos de
perfil de asas expostos.

Em regime supersdnico, conseguiu-se, para 0 NACA 64A004.29, distribuicdo de
velocidade, pressdo e temperatura do modelo com angulo de ataque de 6 graus. A verificacdo
de convergéncia dos resultados numéricos registrou reducdo de erro a menos de 10™. Foi
possivel identificar os valores numéricos que representam a area critica dessas variaveis. No
caso da distribuicdo de velocidade, houve velocidade méxima (440 m/s) nas proximidades do
extradorso e velocidade minima (14.5 m/s) no bordo de ataque. Constatou-se a variacdo de
velocidade, de forma detalhada, na superficie do perfil. No que diz respeito a pressdo, notou-
se maior distribuicdo na regido inferior da secdo de asa e menor distribuicdo na regido
superior. Quanto a temperatura, notou-se menor magnitude ao redor do extradorso.

Ainda em regime supersonico, introduziu-se uma camada interna porosa no extradorso
do aerofdlio e comparou-se essa superficie com aquela sem camada. Observou-se que a
camada porosa proporciou ganho de sustentacdo na secdo de asa, onde se avaliou campo de
velocidade e pressdo, podendo contribuir para um aprimoramento dos pardmetros

aerodindmicos e melhor rendimento de aeronaves em voos supersonicos.
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Esta pesquisa resultou na patente BR 10 2015 026140-3, sob o titulo “Aerofdlio
maximizador de forga de sustentagdo por incorporagdo de camada superficial porosa”, sendo
uma inovacao resguardada por direito internacional de prioridade e propriedade industrial, de
exclusiva propriedade dos inventores e autores da patente, Flavio Pietrobon Costa e Luiz
Justino da Silva Janior, sendo passivel de acdo judicial toda e qualquer coOpia deste
conhecimento, sem autorizacao prévia destes titulares da patente, ou sua aplicacdo ou uso com

qualquer finalidade industrial ou comercial, sem aquela autorizac¢do ou contratacéo.

5.2 Trabalhos futuros

Pretende-se, como trabalho futuro, empregar os modelos de turbuléncia k-o e Spalart-
Allmaras de modo a investigar a precisdo com que tais métodos representam o0 escoamento
sobre o aerof6lio NACA 0012, como relagdo ao modelo k-g, ¢ compara-los com dados
experimentais de referéncia. Também se propde a investigar o escoamento com alto nimero
de Mach, para 0 NACA 64A004.29, defrontando o modelo de turbuléncia de uma equacéo
com o de duas equacdes.

Outra proposta futura é modificar os valores numéricos de permeabilidade e do
coeficiente adimensional da equacdo na camada de interface fluido-porosa, visando-se
identificar de que modo o campo de velocidade e pressdo se alteram no extradorso com
camada porosa. Adicionalmente, pretende-se identificar o aperfeicoamento, no que diz
respeito aos parametros aerodindmicos, no aerofolio.

Uma analise numérica tridimensional tende a ser realizada, posteriormente, com a asa
de aeronave baseada nos modelos NACAs estudados, de modo a permitir uma investigacao

mais realistica.
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APENDICE: TABELAS DE DADOS NUMERICOS

Tabela 3 — Pressdo no extradorso do NACA 64A004.29 M =1.3 e a=6°)

Pressdo sem Pressdo com
x/c camada porosa camada porosa

(10° Pa) (10° Pa)
0.00548  1.32722 0.90554
0.05023  0.45597 0.47092
0.10036  0.44569 0.47888
0.15037  0.42937 0.47543
0.20030  0.42231 0.47390
0.25019  0.41031 0.46982
0.30002  0.40478 0.46806
0.35081  0.39359 0.46382
0.40055  0.38636 0.46110
0.45025  0.37314 0.45535
0.50088  0.36629 0.45294
0.55049  0.35688 0.44929
0.60006  0.35274 0.44802
0.65059  0.34746 0.44608
0.70011  0.34353 0.44509
0.75059  0.34081 0.44451
0.80008  0.33958 0.44476
0.85030  0.34149 0.44603
0.90104  0.33944 0.44619
0.95035  0.34448 0.44925

1.00000 0.48114 0.47428




Tabela 4 — Velocidade no extradorso do NACA 64A004.29 M =13 e a=6°)

Velocidade sem Velocidade com
x/c camada porosa camada porosa

(m/s) (m/s)
0.00548  114.41706 218.79983
0.05023  350.37130 383.43397
0.10036  357.57047 381.47429
0.15037  357.42202 381.21947
0.20030  353.01145 379.97417
0.25019  353.09090 379.57060
0.30002  349.18799 378.19647
0.35081  349.41135 377.68036
0.40055  347.77305 376.58682
0.45025  350.16220 376.50052
0.50088  348.63192 374.90517
0.55049  349.02652 373.71481
0.60006  348.11274 371.86412
0.65059  347.67279 370.07941
0.70011  347.43906 368.07668
0.75059  346.00833 365.81210
0.80008  343.99189 363.30905
0.85030  342.81848 360.80332
0.90104  339.06401 358.07510
0.95035  334.32360 354.69714
1.00000  259.70131 317.27152




