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RESUMO

A engenharia tem representado um papel importante no desenvolvimento de
equipamentos fluidodinamicos, tais como os ventiladores industriais, ailerons de
férmula 1, misturadores e turbinas séo alguns exemplos que podem ser mencionados.
Essas aplicacdes, contudo, requerem o uso de testes experimentais, uso de modelos
em escala ou recursos de simulagdo computacional para a melhor otimizacdo da
magquina em questédo. O projeto de AeroDesign pode também fazer proveito do CFD,
solucionando as resultantes aerodindmicas dos corpos como asa, fuselagem,
profundor e trem de pouso quando imersos no fluido (nesse caso o ar) sob condicdes
prescritas de temperatura, altitude, velocidade relativa ao vento, angulo de ataque e
comprimento caracteristico de cada corpo. Também ocorre o problema da falta de
ferramentas e metodologias de pesquisa, no caso da equipe Masbah AeroDesign, a
falta do dominio de uma ferramenta como Ansys Student reduz a qualidade dos
projetos. Sendo assim o presente trabalho tem como objetivo solucionar um
ecoamento entorno de um perfil Eppler 423, usando-se o modelo matematico yRef e
o mddulo Fluent para captura dos graficos de coeficiente de pressao; contornos de
turbuléncia, presséo e velocidade. Os resultados foram satisfatérios apresentando
comparativo com o software XFLR5 e dispondo uma forma viavel e com boa precisao
para fase de projeto de aerodinamica.

PALAVRAS-CHAVE: Aerodinamica. CFD. Eppler 423.
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11

1 INTRODUCAO

A engenharia tem representado um papel importante no desenvolvimento de
equipamentos fluidodindmicos, tais como os ventiladores industriais, ailerons de
férmula 1, misturadores e turbinas sdo alguns exemplos que podem ser mencionados.
Essas aplicagdes, contudo, requerem o uso de testes experimentais, uso de modelos
em escala ou recursos de simulacdo computacional para a melhor otimizacdo da

maquina em questao.

Tratando-se do uso de computadores para projetos de engenharia, surgiu a
oportunidade de teste e visualizac&o de variaveis importantes, para a fase de projeto,
que influem no desempenho da méaquina, tais como pressao, velocidade e, tensdes
cisalhantes. E por fim, o teste de modelos em computadores € possivel de forma nédo
tdo onerosa como seria no caso de haver deslocando fluxo de producédo de uma

fabrica para producdo de material para teste.

A préatica de CFD (Computacional Fluid Dynamics) foi originada pela anéalise de
fendbmenos envolvendo o escoamento dos fluidos, como a turbuléncia, e pela
praticidade na utilizacdo da capacidade computacional, em processar grande volume
de informacdes, resultando no emprego simulacdes numéricas, com o0 objetivo de
predizer o comportamento de fluidos para aplicacbes, como as anteriormente

mencionadas.

O projeto de AeroDesign pode também fazer proveito do CFD, solucionando as
resultantes aerodinamicas dos corpos como asa, fuselagem, profundor e trem de
pouso quando imersos no fluido (nesse caso o ar) sob condigbes prescritas de
temperatura, altitude, velocidade relativa ao vento, angulo de ataque e comprimento

caracteristico de cada corpo.

Para o escoamento no entorno de um perfil aerodindmico, as resultantes sao
decompostas nas duas forcas que representam os esforcos de sustentacdo e de
arrasto, representados por L e D, respectivamente e que sao expressas na forma de

coeficientes aerodinamicos.



N&o se limitando apenas a essas grandezas, também € possivel utiliza-se de
analises dos contornos de pressao nas proximidades dos corpos, localizacdo de

regies com turbuléncia e de fatores externos (aerofdlio proximo ao solo).

1.1 TEMA

O tema proposto consiste na simulagdo computacional do perfil aerodinamico
E423 de asa para aeromodelo de competicao de AeroDesign, por meio do uso do
software Ansys Student, como forma de solucdo da distribuicdo de pressdes e tensdes

cisalhantes ao longo do perfil.

1.2 PROBLEMA DE PESQUISA

A equipe MasBah AeroDesign vem competindo durante varias edicbes da SAE
AeroDesign Brasil com uma qualidade baixa das analises aerodinamicas, funcéo disso
sdo a falta de dominio das ferramentas de analise e de estudo profundo a respeito

dos fendmenos fluidodinamicos ali presentes.

N&o fazendo uso de tdneis de vento, os valores dependem somente daquilo
obtido das simulacdes computacionais, até entdo executadas em software XFLR5,
programa desenvolvido por Drela, usado por grande parte das equipes de aerodesign
e reconhecido por boa precisdo na medicao de coeficientes aerodinamicos.

Tais simulacdes executadas por esse programa nao permitem a captura de
informacdes sob o fluido em proximidades do aerofélio, como também em alguns
casos prediz estol em angulos de ataque menores aos em relagdo ao obtido
experimentalmente. Isso resulta na imprecisdo das forcas aerodindmicas, podendo

provocar falhas na tomada de decisGes do projeto da aeronave.

Sendo assim, a questdo a seguir deve ser respondida e justificada: pode um
programa de CFD em conjunto com metodologia adequada, aprimorar o projeto

aerodindmico além do obtido através do uso do XFLR5?



1.3 JUSTIFICATIVA

O trabalho procura explorar as ferramentas de CFD como solugdo no
aprimoramento de projetos e do melhor entendimento no estudo dos fluidos. Para fins
académicos, reelevar o estudo das mais diversas disciplinas ensinadas ao longo do
curso e exigidas na pratica de simulacdo computacional, ressaltando, também, a
importancia do dominio de tais ferramentas de simulag&o. Por fim, com este trabalho,
dar suporte ao projeto MasBah AeroDesign busca por melhores colocag¢des na

competicdo SAE de Aerodesign.

1.4 OBJETIVOS

Para promover avancos na area da dinamica de fluidos computacional na
instituicdo, o seguinte trabalho prop8e solucionar um caso de escoamento sobre um
perfil aerodindmico, pelo uso da ferramenta de CFD, além de obter as informacdes de
interesse, especificadas no objetivo geral e especificos.

1.4.1 Objetivo Geral

Realizar simulacao do tipo CFD para coleta dos coeficientes aerodinamicos, bem

como de gréficos e diagramas Uteis no estudo de aerofdlio Eppler 423.
1.4.2 Objetivos Especificos

- Gerar a malha que represente com maior precisdo os fenbmenos a serem
analisados, a qual ser& processada pelo computador para simulacdo do escoamento
ao longo do perfil aerodinamico;

- Escolher o modelo matematico cujas equacdes governantes sejam capazes de

obter os coeficientes de sustentacdo e arrasto com a precisdo requerida;
- Variar o angulo de ataque nas condi¢des de escoamento;

- Desenvolver relatério e observacdes sobre os resultados obtidos por meio de

gréficos e de tabelas.



2 REVISAO DA LITERATURA
2.1 EVOLUCAO DE AERONAVES

Para Anderson (2015) foram vérias as evolucdes ao longo do tempo para o
desenvolvimento do voo motorizado e controlado, de um objeto mais pesado que o ar
e com um piloto, sendo possivel citar Leonardo da Vinci com o seu ornitéptero em
1486; Montgolfier com seu balédo sobre a Paris em 1783; Sir George Cayley com seu
projeto conceitual de asa fixa, cauda horizontal e vertical e fuselagem impresso em
disco de prata em 1799; os primeiros saltos motorizados pelo francés Felix Du Temple
(1874) e pelo russo Alexander F. Mozhaiski (1884); os primeiros planadores bem-
sucedidos projetados por Otto Lilienthal em 1891; o primeiro voo sustentado,
motorizado e nado pilotado de aeromodelo feito por Samuel Pierpont Langley em 1896;
0 primeiro voo controlado, motorizado e pilotado feito por Orville e Wilbur Wright em
1903.

2.2 AERODINAMICA

Aerodinamica, para a American Heritage Dictionary of the English é definida por
“‘dindmica dos gases, especialmente das interacbes atmosféricas com objetos em
movimento”. Anderson (2015) também cita a importancia da aerodindmica como “a
caracteristica dominante que determina o formato externo de qualquer objeto”. Ou
seja, é de fundamental importancia desenvolver um projeto aerodindmico para uma

aeronave eficiente e otimizavel.

2.3 AEROFOLIO OU PERFIL AERODINAMICO

Para Rodrigues (2013), perfil aerodinamico é uma superficie projetada com a
finalidade de se obter uma reacdo aerodindmica a partir do escoamento do fluido ao
seu redor. Os termos aerofolio ou perfil aerodindmico sdo empregados como
nomenclatura dessa superficie. Sao apresentadas as caracteristicas que um aerofolio

possui na Figura 1.



Figura 1 - Caracteristicas geométricas de um perfil aerodinamico
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Fonte: Adaptado de Rodrigues (2013, p. 28)

2.3.1 Desenvolvimento de aerofdlio

De acordo com McCormick (1995), houve um consideravel esforco da parte
experimental e analitica devotada ao desenvolvimento de aerofélios. Muito desse
trabalho foi realizado por NACA (National Advisory Comitte for Aeronautics), essa
altima que foi antecessora a NASA (National Aeronautics and Space Administration).
O estudo por parte dessas e de outras organizacdes ocasionou o0 rapido
desenvolvimento de péas de turbnias, hélices para helicpteros e aerofélios com maior
eficiéncia aerodinamica. E possivel ver uma sequéncia de passos tomada para o

design de um aerofdlio na Figura 2.

Figura 2 - A construcdo de um contorno de um aerofélio
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Fonte: adaptado de McCORMICK, 22 Edicédo (1995 , pg 64).

Para o desenvolvimento de um VANT (Veiculo Aéreo Nao Tripulado), conta-se

com o acervo digital de aerofélios, desenvolvidos e simulados pela universidade de



lllinois, que prové gratuitamente as principais informacbes de cada perfil
aerodinamico. A Figura 3 exibe o perfil Eppler 423, ou também chamado E423. O
mesmo possui boa eficiéncia aerodinamica para aplicacdbes em um projeto de

aerodesign.

Figura 3 - Gréfico de coordenadas unitarias do perfil aerodindmico E423
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Fonte: adaptado do banco de dados de aerof6lios da universidade de lllinois (2017)

De acordo com Anderson (2015), quando se tratando de aerofdlios, as forcas
de sustentacdo L e arrasto D, decompostas de sua resultante R, sdo orientadas
sempre no sentido perpendicular e paralelo ao vento relativo, respectivamente. Além
disso, é também ressaltado a possibilidade de expressar na forma de forca normal N

e de forgca axial A, como demonstrado na figura 4.

Figura 4 - Representacao de vetores L, D, N e A

L
4
I

Fonte: Adaptado de Anderson (2015, 292)

Para um sistema que soluciona as for¢as aerodinamicas em termos de N e de A
podem ser expressas 0s vetores L e D, que por sua vez sdo mais comuns na
aerodinamica, usando as seguintes expressdes de conversdo, Equacgédo 1 e Equacéo
2.



Onde o vetor sustentacéo é calculado por:

L= Ncos x —Asin x (Equacéo 1)

e 0 vetor arrasto é calculado por:

D = Nsin < + A cos x (Equacéo 2)

As expressOes das equagoes 1 e 2 foram contribuicdes feitas pelos Irmaos
Wright ao usarem da algebra linear para converter os coeficientes das tabelas de
Lilienthal em termos mais praticos que expressassem as forcas de ascensdo da asa

e da resisténcia do ar.

2.4 ESCOAMENTO EXTERNO VISCOSO INCOMPRESSIVEL

Caracteriza-se por um escoamento no entorno de um corpo imerso em um
fluido, onde o corpo age como uma “parede” ou interferéncia, e nesse o fluido exerce

os esforcos sobre o0s contornos da superficie.

Fox e McDonald (2001) apresentam um esboco detalhando os fenbmenos de um
escoamento externo do tipo viscuoso e incompressivel, dentre eles a camada de ar
gue €é gerada ao redor do aerofélio. Na figura 5 é mostrado que o0 escoamento nesta
camada é inicialmente laminar, tornando-se turbulento a uma determinada distancia
do ponto de estagnacdao, distancia esta, influenciada pelas condi¢des da corrente livre,

pela rugosidade da superficie e pelo gradiente de pressao.

A dificuldade na determinacédo dos coeficientes e forgas geradas no aerofolio,
segundo Fox e McDonald (2001), sédo causadas pelo fendmeno da separacao do fluido
do corpo, que por sua vez faz necessaria a posse de coeficientes experimentais e de
simulac¢des de fluidodinamica para solucdo. Essa separacédo é também responsavel
por afetar o desempenho da aeronave, pois aumenta o arrasto na asa, desacelerando
e, assim, fazendo necessario maior forca de empuxo para manter velocidade de

cruzeiro.



Figura 5 - Comportamento de escoamento sobre aerofélio
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Fonte: adaptado de Fox e McDonald, 2001, pg 271.

2.4.1 Arrasto em um escoamento externo

O arrasto é derivado, segundo Rodrigues (2013), de dois tipos: arrasto
provocado pela diferenca de pressdo ao longo do corpo; e arrasto das tensbes
cisalhantes exercidas pela superficie do corpo. O mesmo também refere-se a essa
guantidade como a mais importante dentre as aerodinanimas, pois ela influencia
diretamente em todas as etapas de um projeto e também no desempenho da

aeronave.

2.4.2 Sustentacdo em um escoamento externo

Como uma das formas mais fundamentais de se explicar a sustentacdo em um
aerofélio, Brunetti (2008) cita a ocorréncia, devido a diferenca de velocidades entre
intra-dorso e extra-dorso, de diferenca de pressdes ao longo da superficie, que geram
uma componente perpendicular ao vento (podendo também ser a resultante de um

movimento relativo), essa sendo a for¢a de sustentacao.

Uma representacdo (Figura 6) que pode ser demonstrada por meio do

coeficiente de pressao ou da propria pressao € fornecida por Brunetti (2008).



Figura 6 - Distribuicdo de pressdes ao longo da corda
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Fonte: Brunetti (2008, 237)

2.5 DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

Abreviada, no inglés, pela sigla CFD, a Dindmica dos Fluidos Computacional
teve surgimento em meados da década de 1950, sendo uma alternativa ao teste de
tunel de vento, com suas limitacbes de custo que sdo muito elevadas. A sua
importancia reside na possibilidade de simular condicbes de escoamentos que nem
sempre podem ser realizadas em laboratérios locais; e de reduzir o custo em

operacdes de medicdo de eficiéncia aerodinamica (tunel de vento).

De acordo com Anderson (2015) ainda ndo € uma forma definitiva de testar a
aerodindmica de um corpo, porém expande suas capacidades ao longo dos anos
quanto a precisao dos resultados obtidos com o0s experimentais.

O funcionamento desse método, de acordo com Fortuna (2000), se da pela
solucdo numérica das equacdes de Navier-Stokes, com o uso de métodos
computacionais para obtencdo das distribuicbes de velocidades, pressdes e

temperaturas na regido do escoamento.

2.5.1 Malha ou Grid

As malhas sédo a forma com a qual o computador é capaz de solucionar as

equacdes aos limites do corpo. Elas projetam a geometria do mesmo no dominio o



qgual contém o fluido e através de nés (pontos que interligam as arestas) permitem ao

computador calcular as resultantes de cada elemento finito.

Figura 7 - Exemplo de malha para estudo de escoamentos em 2D

Fonte: Pointwise (2017)

3 METODOLOGIA

Como forma de obter a solucdo do escoamento de fluido no entorno do perfil
aerodinamico e, com isso, suas propriedades de arrasto e de sustentacdo, além da
visdo do fendbmeno em si no campo de escoamento proximo ao mesmo, o trabalho
requer dominio da base de mecéanica dos fluidos como ciéncia, aliada a uma rotina
de simulacdo disposta pelo software ANSYS Fluent, e logo, utiliza os fundamentos
descritos a seguir como também da documentacdo do mesmo para execucao correta

dos procedimentos.

3.1 MODELAMENTO MATEMATICO

Escoamentos em fluidos podem variar de laminar até escoamentos turbulentos,
de acordo com FORTUNA (2000), e segundo ROMA (2006) a geometria do corpo
imerso no escoamento e a velocidade relativa ao fluido escoando nele sao
fundamentais para definicdo do escoamento. De acordo também com ROMA (2006)
existe um termo especifico chamado reynolds critico, o qual serve para identificar a

faixa em que o escoamento deixa de ser laminar.



Através da Equacéo 3 é possivel calcular o numero de Reynolds, sendo que U
representa a velocidade do fluido escoando; p representa densidade do fluido, sendo
no estudo presente o ar; L a corda do perfil aerodinAmico, mas também pode ser
chamado de comprimento caracteristico e por fim a viscosidade dindmica do ar,

representada pelo simbolo .
Re = ——— (Equacao 3)

BRUNETTI (2008) faz a seguinte descricdo sobre o mesmo: “o numero de
Reynolds € proporcional ao quociente das forcas de inércia e viscosas do
escoamento”. Sendo que, segundo WHITE (2000), pode ser definido como laminar
guando o mesmo é inferior ou igual a 5x10° e possuir comportamento semelhante ao

de placas semi-infinitas.

Para comparacao com a teoria fez calculo do numero de reynolds utilizando-se
valores de densidade p e de viscosidade dinamica p do ar préximos aos obtidos em
um teste de voo de aeromodelismo para a cidade de Horizontina-RS; corda L, essa
dimensionada com 1 m de comprimento além de uma velocidade de 12 m/s em

relacdo ao vento, sendo que a mesma é comum nas aplicacdes de aeromodelismo.

Pela execucdo da Equacdo 3 com os valores descritos foi obitdo o valor de
7,94x10°. Teoricamente, 0 escoamento encontrado caracteriza-se como nado laminar,
e devido a geometria de estudo ser um perfil hipersustentador (voltado para
aeromodelos cargueiros) pode apresentar transicdo laminar-turbulento ao longo do
perfil, afetando as caracteristicas aerodinamicas pela acéo da turbuléncia gerada no
mesmo. Assim sendo, faz-se necesséria, o uso de modelo envolvendo turbuléncia,
como forma de capturar os fendbmenos fisicos o qual o perfil aerodindmico esta sujeito
nessa faixa de operacdo. Tendo definido o regime de escoamento, Fortuna (2000)
ressalta a necessidade da classificacdo do escoamento, como forma de garantir
precisdo no modelamento matematico para estudo numérico a ser desenvolvido, e
seguindo o mesmAutor, pode ser caracterizado o escoamento como estacionario, uma
vez que as grandezas como velocidade e pressao nao foram variadas em funcéo do
tempo; a caracteristica de escoamento externo, devido ao aerofélio ser um corpo

imerso; e incompressivel, uma vez que a densidade néo varia.



Para solucdo do escoamento do fluido faz-se uso das equacdes de Navier-
Stokes, as quais segundo Roma (2006) sdo capazes de resolver qualquer tipo de
escoamento sob uma ampla variedade de fluidos. Tais equagbes resolvem
matematicamente trés fendbmenos fisicos: conservacdo de energia (primeira lei da
termodinamica); conservacado de massa e conservacdo de momento (segunda lei de
Newton).

3.1.1 Conservacgéo da massa

Sendo de extrema importancia para a fisica, Fortuna (2000) e Fox e McDonald
(2001) defendem o principio da massa acumular ou sair de um sistema, quando
pressuposto que ndo hajam locais para que a massa desapareca e que nao hajam
fontes de massa envolvidas. Fortuna (2000) simplifica descrevendo que a variacéo
temporal da quantidade de massa no elemento é igual a descarga resultante atravées

das fronteiras do elemento.

A equacdo da continuidade expressa para duas dimensoes, x e y, é dada pela

Equacao 4:
op d(pu) d(pv)
3t T Tax "oy T
L x Y (Equacéo 4)
Varuu,:ao Temporal_ da Taxa de variacio da massa
Densidade do Fluido por unidade de volume

~ 0
+y£

~

~ ]
Fortuna (2000) reescreve a Equacao 4 com o uso de um escalarV = x—
denominado operador divergente e do vetor de velocidade V = (uX, vy), que quando
empregados torna a mesma independente de um Unico sistema de coordenadas,
Autor refere-se a esse emprego como notacdo vetorial. A mesa notagdo €
apresentada na Equacdo 5 e a mesma torna possivel fazer uso do sistema de

coordenadas cilindricas.

TR (pV) =0 (Equacao 5)



3.1.2 Conservacdo de momento

Segundo Roma (2006), as equacgbGes de Navier-Stokes, sdo validas para
qualquer escoamento e para diversos fluidos. Seu desenvolvimento baseando-se nos
termos da mecanica dos fluidos consiste na aplicacdo da segunda lei de Newton a um
elemento fluido, sendo neste considerados os esfor¢cos aplicados sobre um elemento

de volume do sistema cartesiano de coordenadas.

Tais esfor¢cos sao originados das forgcas de contato e das forcas de agéao da
distancia, ou seja, for¢as de pressao e os efeitos viscosos na primeira classe e forgcas
em razdo de campos externos na segunda classe. De acordo com Fortuna (2000),
considerando a segunda lei de Newton, tem-se que a aceleracdo multiplicada pela
massa do elemento de fluido é igual & forca resultante que age sobre o elemento,
podendo ser estas divididas em dois tipos: Forcas de campo e for¢cas de superficie.

As forcas que agem na superficie, decorrem da pressao e das tensdes viscosas
normais e de cisalhamento que incidem naquele elemento. Estas for¢cas aparecem

como termos constitutivos das equacdes de momento.

Figura 8 - llustracdo de esforgcos em um elemento bidimensional
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Fonte: Fortuna (2000, 240)

Fortuna (2000) descreve, pela Figura 8, as tensdes sobre um elemento de fluido
bidimensional, com arestas &x e &y, tendo seus valores expandidos em séries de

Taylor a partir dos respectivos valores para os campos p (pressao) e 71 (cisalhamento).

Pela deducéo algébrica e de acordo com a segunda lei de Newton e somada

com as equacéo da continuidade (Equacéo 4), sao obtidas as equagbes de momento,



conhecidas com Equacdes de Navier-Stokes, podendo ser separadas de acordo com

direcbes u e v (Equacdes 6 e 7, respectivamente).

0 o(pu®) 0 op 0 0
(pw)  9(pu")  O(puv) 0P  0Tux Yr Lok
Jt dx dy dx  Ox dy (Equacio 6)

d(pv) N a(pv?) N d(puv) _ _a_p N 0Ty, N 0Tyy
at dy 0x dy 0y 0x

+0F, (Equac&o 7)

Onde F consiste em um vetor que representa a forca exercida no elemento fluido

por unidade de massa, ou seja, trata-se de uma aceleracéo.

3.1.3 Conservacéo da energia

Fortuna (2000) esquematiza, Figura 9, da seguinte forma o principio da

conservacao da energia, quando aplicada a um elemento de fluido.

Figura 9 - Esquema exemplificando conservacéao de energia por Fortuna (2000)

Trabalho realizado

Variagao temporal da — Fluxo de calor para + sobre o elemento pelas
energia no elemento - dentro do elemento forgcas de campo e de
superficie

Fonte: adaptado de Fortuna, 2000.

A variacdo com o tempo da energia total, E, por unidade de volume de um

elemento de fluido que se desloca com o fluido é dada pela Equacéo 8

DE

Poe (Equacéo 8)



A mesma é composta por trés componenetes, descritos por Fortuna (2000) da

seguinte forma:

1. Energia cinética de translacdo do fluido devido ao seu movimento. Por

. V2 . .
unidade de massa, a mesma vale ~» €ém que V = Vu? + v?%, é a velocidade

de translacéo do fluido e u e v sdo componentes vetoriais que a compdem;
2. Energia interna provida pela vibracdo natural das moléculas que o
compdem. O aguecimento ou compressao por efeito de trabalho sdo causas
da mudanca de energia interna.
3. Energia potencial gravitacional, que por unidade de massa equivale a gh,
em que g € a aceleracdo da gravidade como uma forca de campo que
realiza trabalho sobre o fluido, conforme o mesmo se desloca através do

campo gravitacional.

Os trés componentes podem reescrever a equacao da energia de forma néo-

conservativa como na equagéo 9:

DE
Ppr™= S+Ww (Equacéo 9)

2
Na qual E =e + V; e o termo S contém os efeitos provenientes das fontes de

calor na energia total do fluido. Esse ultimo termo pode ser escrito como na Equacao
10 e Equacéao 11.

ay

aQ a (kar) ] ( 6T> (Equacéio 10)

S=Pactax\kax) T oy

_,90 : 3
S = P~ V-q (Equagéo 11)

Onde q = —kVT representa o fluxo de calor através das paredes do volume de

controle, limitado pelo coeficiente de condutividade térmica do fluido k.

O trabalho, W, realizado sobre o fluido por for¢as externas, incluindo variagéo de

energia potencial € dado pela Equacéo 12.



We d(up) N a(vp) N d(ut,,) N a(uty,) N d(vtyy) N a(vt,y)

dx ady dx ady dx ady
+pF-V

(Equacéo 12)

A parte superior, em colchetes, da equacgéo 12 representa o trabalho devido as

tensdes viscosas e a pressdo enquanto a inferior o trabalho devido as forcas de
campo.

Fortuna (2000) fornece na Equacdo 13 e Equacdo 14 o resultado da

multiplicacéo das equacdes de momento nas diregdes x e .

D(u?/2) ap at at

P Dy = U tu a;x ua—;x + puF, (Equagéo 13)
D(VZ/Z) ap 0T,y aT}’x

OT = — 5 v ay + VW + vay (Equagéo 14)

O somatério das duas equacbGes anteriores fornece uma equacao de

conservacao da energia cinética de um elemento de fluido. Conforme Equacéo 15:

D [% (u? + vz)] ~

0Ty, 0Ty, 0T, 01Ty,
=-V-V —_— —_— 4 — F F
P Dt p+u<ax+ 3y +v ay+ % + p(uF, + vF,)

(Equacéo 15)
Onde:

Subtraindo a Equacdo 15 da Equacdo 9, Fortuna (2000) fornece também a

equacao da energia escrita para energia interna (e), mostrada na Equacéo 16.

De aQ

_ du v v
Ppe =P ot

) du
_V"’_”(V'V)”’“‘E”ﬂ@”"ya“wa

(Equacéo 16)



Para se obter a equacéo a forma conservativa da Equacédo 16, soma-se ao lado
esquerdo a equacdo da continuidade # multiplicada pela energia interna e, dando

origem a Equacéo 17.

E te dp 0(pu) a(pv)| _ a(pe) N d(peu) a(pev) _d(pe)
Pp at ' ax | ay | ot ax ay ot
=0

+ V- (peV)

(Equacéo 17)

Em sua forma final, Fortuna (2000) disp8e a equacao da conservacéao de energia

(Equacéo 18) alertando sobre a possibilidade de ser escrita de diversas formas, além

de sugerir as deducdes, também detalhadas, de Anderson (1995) e Versteeg e
Malalasekera (1995).

d(pe) aQ . Jdu Jdu v v
ot + V- (peV) =pE—V-q—p(V-V) ”""EHY"@”"ya”yya_y

(Equacéo 18)

3.1.3.1 Modelo de Turbuléncia e RANS

O uso de modelos de turbuléncia em conjunto com RANS ANSYS (2017) é feito
para reduzir o gasto de tempo em simulacdo. Para isso a solucdo das variaveis
modeladas pelas equacOes de Navier-Stokes, em sua forma exata ou instantanea,
sdo decompostas em componentes médias e flutuantes. Como no caso de

velocidades (Equacédo 19), ou de pressao (Equacédo 20) e outras escalares.

Ui=u;+ U, P=p+q@’ (Equacdes 19 e 20)
(29) (20)

O Ansys entdo, em seu modulo de CFD Fluent faz a substituicdo dos termos

originais pelos expressos nas Equacdes 19 e 20, onde as equacdes da continuidade

e de momento, na forma como estéo dispostas em seu manual, sao simplificadas.
6‘9 a
ax L) =0

(Equacéo 21)
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% "l (Equacao 22)

O Ansys permite fazer o uso desses modelos matematicos como forma de

agilizar as simulacbes e torna-las possiveis na aplicacdo industrial de

desenvolvimento de equipamentos, do contrario sendo resolvidas com as equacfes

originais seriam onerosas e assim deixando o método de CFD inviavel. Sendo assim,

ANSYS (2017) reune em seu guia de usudario variacdes de modelos de turbuléncia.

3.1.4 Modelo de Turbuléncia y-Re®

s

Desenvolvido e aprimorado por Menter e Langtry (2004), € um modelo
matematico que faz o emprego de constantes calibradas experimentalmente, o
mesmo tem sido validado em diversos estudos de caso, listados em ANEXO 1 e
disponivel em documentacdo do ANSYS WORKBENCH em sua versdo 2017, afim de
tornar possivel o emprego do mesmo em aplicagbes industriais envolvendo

fendbmenos de escoamento do tipo transicdo laminar-turbulento.

Por meio do guia de usuario, ANSYS(2017) dispfe as equacdes do modelo de
Menter e Langtry que séo habilitados para simulacéo por meio da interface gréafica do
programa. Como o estudo de caso presente possui a limitacdo de tempo e de recursos
computacionais, a distincdo dentre os modelos e calibracdo dos mesmos nado sera
possivel. Sendo assim as configuracbes padrdes foram consideradas para as
simulacfes e um comparativo entre os coeficientes de arrasto, sustentacéo e graficos
de distribuicdo do coeficiente pressao foi feito entre os resultados obtidos com o
modelo CFD e aqueles obtidos com o uso do XFLR5.

3.2 ETAPAS DE SIMULACAO

Para esse estudo de caso, foram focadas trés etapadas fundamentais , ilustradas
na Figura 10. A primeira delas, geracdo da geometria, serve para delimitar as
dimensdes do corpo do aerofélio imerso no fluido e a mesma é feita por meio de um
programa de planilha eletronica e das coordenadas do perfil aerodinamico; a seguda

trata-se da malha, essa é responsavel por discretizar, ou seja, dividir o dominio na



forma de multiplos volumes de controles aos quais serdo resolvidas as equacgdes pela
maquina; e por fim simulacao e analise de resultados, a qual € configurada a maquina
com o modelo de turbuléncia e as propriedades do fluido e depois de feita a simulagéo

sdo analisados os resultados.

Figura 10 - Etapas para simulagao de perfil aerodindmico
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Fonte: Autor (2017)

Essas trés etapas sdo fundamentais na configuracdo de qualquer simulacéo de
escoamento, seja essa em qualquer programa de CFD. Sendo assim, para que se
mantenha com clareza os procedimentos adotados por esse trabalho na realizagao

das simulac@es, essas etapas serdo descritas como parte dos resultados.




4 APRESENTACAO E ANALISE DOS RESULTADOS
4.1 CONSTRUQAO DE MODELO CAD

Como primeira etapa da simulacédo foi gerada a geometria do aerofdlio. As
coordenadas do perfil aerodindmico Eppler 423 foram obtidas através do banco de
dados lllinois (2017), sendo apresentadas no Quadro 1. Foi feito o uso do software
Microsoft Excel para ajustar o desenho de perfil nas dimensdes desejadas,

prosseguindo com a préxima etapa: geracédo da malha.

Quadro 1 - Coordenadas fornecidas para perfil aerodinamico Eppler 423

# Superior # Superior # Inferior # Inferior

1 1 0 19| 0,40464 | 0,15828 | 1 |0,00033| -0,00192 |20 |0,23688 |0,01913
210,99655 | 0,00159 | 20 | 0,36149 | 0,15824 | 2 |0,00071| -0,00362 |21 |0,29196 | 0,02865
3/0,98706 | 0,0065 |21 | 0,31947 | 0,1559 | 3 |0,00125| -0,00518 |22 |0,35163 |0,03687
410,97304|0,01434 |22 | 0,27885 | 0,15138 | 4 |0,00157| -0,0059 |23]|0,41449|0,04283
5| 0,9553 |0,02381 |23 | 0,23987 | 0,14485 | 5 |0,00194 | -0,00656 |24 |0,47867 | 0,04626
6|0,93358|0,03376 | 24 | 0,20286 | 0,13657 | 6 |0,00237| -0,00717 |25|0,54275| 0,0476
710,90734| 0,044 |25| 0,16816 | 0,12676 | 7 |0,00288| -0,00771 |26 |0,60579 | 0,04715
8|0,87671|0,05481 |26 | 0,13611 | 0,11562 | 8 |0,00348 | -0,00823 |27 | 0,6669 |0,04501
9/0,84221| 0,0662 |27 | 0,107 | 0,10337 | 9 |0,00415| -0,00874 |28 |0,72503 |0,04126
10(0,80436 | 0,07803 | 28 | 0,08106 | 0,09023 |10 |0,00571 | -0,00969 |29 |0,77912 |0,03625
1110,76373 | 0,0901 |29 0,05852 | 0,07646 |11 |0,00751 | -0,01057 |30|0,82836 | 0,0305
12| 0,7209 |0,10215|30| 0,03953 | 0,06232 |12 |0,01065 | -0,01177 |31|0,87219 |0,02444
13(0,67644(0,11391 | 31| 0,02421 | 0,04812 |13|0,01365| -0,01266 |32|0,91012|0,01844
1410,63092 | 0,12506 | 32| 0,01262 | 0,03419 |14 |0,02892 | -0,01485 |33|0,94179 |0,01286
15(0,58491 | 0,13524 | 33| 0,00481 | 0,02093 |15(0,04947 | -0,01482 |34 |0,96692 | 0,00794
16(0,53893 | 0,1441 |34 0,00071 | 0,00879 |16 |0,07533 | -0,01236 |35|0,98519 | 0,0039
1710,49347 | 0,15116 | 35| 0,00002 | 0,00088 |17 | 0,1067 | -0,0074 |36 |0,99629 |0,00106
18| 0,4487 |0,15593 | 36 18(0,14385| -0,00002 |37 1 0

19|0,18727 | 0,00922

Fonte: adaptado de lllinois (2017)



4.2 GERACAO DA MALHA

A malha utilizada no estudo de caso foi gerada no programa Pointwise, sendo
esse um software com foco na geracao e manipulacdo de geometrias CAD com o fim
de discretiza-las na forma de elementos finitos, 0 mesmo programa permite examinar

a qualidade e parametros importantes de cada caso.

A topologia selecionada foi do tipo O-Grid, exibida na Figura 11. Seu diametro
possui o valor correspondente a 25 vezes o valor da corda, totalizando 25 metros de
extensado, permitindo observacgao da esteira viscosa gerada ao final do perfil, no bordo
de fuga. O extradorso (curva superior) e intradorso (curva inferior) foram divididos em
800 partes cada, garantindo bom detalhamento ao longo da curva de perfil, sem perda
de suas caracteristicas geométricas. Ao lado esquerdo € possivel visualizar a
extensdo do dominio e ao lado direito a silhueta do perfil aerodinAmico que se

encontra no centro do mesmo.

Figura 11 - Extens&do de dominio

Fonte: Autor (2017)

A malha estrutural gerada possui tratamento de camada limite para poder
detectar a transicdo do escoamento laminar-turbulento. Essa camada limite se
encontra nas paredes do perfil. Para uma melhor estimativa de altura minima de
camada, foi considerada a teoria da camada limite para placas planas por White
(2000). Por meio dessa técnica se determina a camada limite primeiramente
delimitando o nimero de Reynolds, anteriormente ja mencionado e calculado de
acordo com a Equacéo 3 e de valor aproximado de 7,94x10°. Entdo o coeficiente de

friccdo para placas planas é estimado de acordo com Equacéo 23.



0,026
C; =——5 = 0,0037335

Re7

(Equacéo 23)
Através do coeficiente de friccdo para placas planas é possivel se deduzir a
tensdo cisalhante t na parede do perfil (considerada semelhante a placa plana nesse
caso). As equacles 24 e 25 determinam a pressao dinamica e a tensao cisalhante,
respectivamente.
1 1 kg my2

w==pU%==-1,18—-(12—) =84,96 P
q sz > 8m3( s) 84,96 Pa

(Equacéo 24)
T=Cf"q, =0.317 Pa

(Equacéo 25)
O valor da velocidade de fricgdo € calculado pela Equacao 26 e entéo € utilizado

no dimensionamento da altura da primeira camada da malha no contorno do perfil.

T m
Ufric == [_)= 0518?

E possivel entdo, calcular a altura As com a Equac&o 27, sendo que y* é o valor

(Equacéo 26)

estipulado de acordo com o modelo matematico empregado e o tratamento de camada
limite desejado, nesse caso definido por ANSYS (2017) para modelo de turbuléncia
yRef menor que 1; u sendo a viscosidade dindmica ou absoluta antes ja utilizada; da

densidade p e a velocidade de friccdo anteriormente calculada na Equagao 26.

+
As =2 B

= =2,914 x 1075
Ufric P

(Equacéo 27)

Definida a altura da primeira camada e sendo uma malha do tipo estrutural, foi
definida a razéo de crescimento, segundo Mavriplis et al. (2009) essa deve ser inferior
a 1,25 para garantir qualidade na captura do comportamento na regido da camada
limite. Sendo assim, foi escolhido o valor de 1,2 que garante um bom detalhamento

na regiao critica da simulagéo.



A partir dos dados principais sobre limites minimos e maximos do dominio foi
gerada a malha, fazendo-se o uso da funcédo de extrusdo presente no Pointwise
configurada com o método padrdo de progressdo geométrica. Sendo o limite
estipulado maximo do dominio como 25 vezes a corda do perfil também foi marcada
a opc¢ao de condicdo de parada inserindo o mesmo valor.

Gerada a malha, Figura 12, foi possivel inspecionar os elementos criados,
constatando bom desempenho da funcéo utilizada uma vez que nao apresentou
nenhum elemento proximo ao perfil que estivesse distorcido e as curvas do mesmo

ainda permaneceram suaves apos a criacao da malha.

Figura 12 - Contorno de perfil em malha gerada

Fonte: Autor (2017)

Ainda na Figura 12 é possivel visualizar o efeito da razdo de crescimento, que
rapidamente aumenta gradativamente a altura das células camada por camada.
Usando das ferramentas disponiveis no programa € possivel a contagem de
elementos gerados, caso tenham diferentes topologias (triangular/poligonal) é

possivel também quantifica-los separadamente.



Selecionou-se entdo a malha recém gerada e foi feito o uso da ferramenta Cell
Count, nativa do programa, gerando a informacdo de um total de 126.282

pontos/vértices e um total de 124.586 células/faces componto o dominio.

4.3 ANALISE DAS SIMULACOES DE ESCOAMENTOS

Na Tabela 1 estdo dispostos os angulos de ataque aos quais as simulagdes
conseguiram desenvolver para esse trabalho, separados em dois grupos para efeito
de comparacédo visual no ambiente CFD-Post, médulo do ANSYS WORKBENCH

responsavel pelo pés processamento de informacéo gerada em simulacédo CFD:

Tabela 1 - Angulos simulados

Angulos simulados
1 -3 0 2 4
6 8 10 12

Fonte: Autor (2017)

Os mesmos foram divididos em dois grupos devido a possibilidade de serem
analisados em gréaficos quatro angulos simultaneamente, organizando melhor para a

analise visual dos fendmenos.



4.3.1 Contornos de Presséo (Grupo de angulos n°1)

O primeiro comparativo foi feito entre os campos de presséo que sao gerados
pelo uso do Eppler 423 como perfil aerodinamico, estes ilustrados pela Figura 13.

Ordenando de forma crescente os angulos de ataque, temos da equerda para a direita
-3° e 0% abaixo 2° e 4°.

Figura 13 - Contorno de pressao grupo 1
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Primeiro ponto identificado foi os limites detectados na legenda, com seu maximo
e minimo respectivamente 85,11 e -259,29 Pa. Um fendbmeno importante a se
destacar foi a abrangéncia dos campos de pressdo, mesmo que sutis nos tons em
verde pode-se dar nota de que o perfil consegue alterar pressdo nas proximidades
mesmo quando em angulo negativo. Além disso constata-se reducéo da pressao que

possui alcance maior, essa na parte do extradorso, conseguindo alterar a uma
distancia equivalente a 1 corda do perfil.

Para o caso do angulo de 2° (quadro inferior esquerdo) nota-se a presenca de
uma bolha, apresentando contorno de pressédo semelhante ao da atmosfera, que ao

variar até o 4° é desfeito e a faixa de pressao entre 50,77 e 85,11 Pa se torna



homogénea na parte inferior do perfil. Por fim, pelos contornos de presséo é possivel
identificar uma parcela maior do arrasto, proveniente da presséo, quando se visualiza

a regido de estagnacao (bordo de ataque) do caso de angulo 3° negativo.

4.3.2 Contornos de Velocidade (Grupo de angulos n° 1)

Apés visualizacdo e descricdo dos gréaficos de pressdo do primeiro grupo de
angulos, sdo comparados os contornos de velocidade, com a Figura 14, buscando
uma relacdo inversa do comportamento com a velocidade, ou seja, onde houver maior

pressdo, menor velocidade e vice-versa.

Figura 14 - Contornos de Velocidade (Grupo de angulos n° 1)

Fonte: Autor (2017)

7z

A relacdo entre os contornos de pressdo € bem direta e demonstra o

comportamento ja esperado, tendo também a possibilidade de se constatar de que
apesar do contorno para o angulo de 4° ser homogéneo, 0 mesmo nao se pode dizer

do contorno de velocidade, que apresenta mais de um nivel na regido de intradorso.



4.3.3 Contorno de Turbuléncia (Grupo de angulos n°1)

Tomando a oportunidade de poder analisar graficamente o fenbmeno da
turbuléncia, decidiu-se comparar ao menos dois angulos, estes 2° (vista superior) e

6°, como demonstra a Figura 15.

Figura 15 - Contorno de turbuléncia (Grupo n° 1)

Fonte: Autor (2017)

Através desse grafico pode-se perceber que por mais intensa seja a turbuléncia
com angulo de atague de 6° ainda assim ndo afeta uma area tdo grande quanto é
afetada pelo angulo de 2°, que inclusive apresenta intensidades consideraveis em seu

intradorso, a aproximadamente ¥ da corda.

4.3.4 Contornos de Presséao (Grupo de angulos n° 2)

O mesmo processo de analise é feito para o segundo grupo, mostrado na Figura
16, com os graficos de contorno ordenados da mesma forma como os anteriores. Nos
angulos de 6°, 8° 10° e 12° manteve-se a faixa de pressao de 16,43 até 50,77 Pa ao

longo do intradorso.



O aumento de pressao na regido proxima ao bordo de ataque na parte inferior

do perfil se estendeu conforme variou o angulo, alcancando a metade da corda do
perfil no angulo de 12°.

Figura 16 - Contornos de Presséo (Grupo de angulos n° 2)
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O gradiente de pressao na parte superior do perfil € mais rico e apresenta maior
distribuicdo de niveis sob o dominio, e com o aumento do alcance desses campos de

pressao pode-se concluir que o perfil aerodindmico influencia ainda mais o dominio
ao redor.

4.3.5 Contornos de Velocidade (Grupo de angulos n° 2)

O processo para a Figura 17 é semelhante ao da Figura 14, porém ja € possivel
visualizar a reducéo de velocidade no dominio se propagando ao longo do intradorso

inteiro, fendmeno ndo detectado nas simula¢gdes de angulos abaixo dessa faixa.

Figura 17 - Contornos de Velocidade (Grupo de angulos n° 2)



Fonte: Autor (2017)

A camada superior do perfil aerodinamico ja exibe regido no bordo de fuga onde
0 descolamento do fluido € mais intenso, em simulagbes futuras, angulos mais
acentuados podem indicar proximidade do angulo de estol, onde situa-se o coeficiente

de sustentacdo maximo.

4.3.6 Contorno de Turbuléncia (Grupo de angulos n° 2)

Provavelmente uma das mais bruscas mudancas dentre os angulos foi a
intensidade da turbuléncia, no segundo grupo, ilustrado pela Figura 18, mesmo néo
havendo regido no extradorso desenvolvendo uma intensidade consideravel, a area
afetada apo6s bordo de fuga como também a sua intensidade sdo muito maiores que

as vistas nos angulos anteriores.



Figura 18 - Contornos de Turbuléncia (Grupo de angulos n° 2)

Fonte: Autor (2017)

A faixa em amarelo na legenda, que compreende 14 e 17% ja é claramente
perceptivel, onde até entdo nas simulacdes do grupo n° 1 sequer dava para ser

visualizada, caso estivesse presente.

4.3.7 Gréficos de Cp x Comprimento

O gréfico de Cp ou Distribuicao de Coeficiente de Pressao representa a pressao

estatica ao longo do aerofélio, ele é adimensional pois é dividido pela Pressao

dindmica. Sendo assim representa a razao entre Pressdes estatica e dinamica.

Estes podem ser comparados com os gerados pelo XFLR5. A intencdo é
conseguir visualizar a semelhanca das quantidades de sustentacdo e de arrasto de
pressdo que ambos os programas podem vir ou ndo a apresentar nesse estudo de

caso.



Sendo assim, foram simulados os mesmos angulos de ataque no XFLR5 e
extraidos os graficos da distribuicdo de Cp e comparados com os obtidos pelo CFD

utilizado.

Uma das ultimas etapas do trabalho foi comparar os coeficientes distribuidos sob
a superficie, afim de tornar visivel a precisdo no uso de uma ferramenta CFD se
comparada a um programa especifico da area de aerodinamica, voltado para baixos
namero de Reynolds, como é o caso do XFLR5. As Figuras 19 até 26 ilustram em
ordem crescente do angulo de ataque o comportamento do Cp além do comparativo
em paralelo a uma simulagdo equivalente no XFLR5. Faz-se uso de duas
nomenclaturas especificas aqui para diferenciar as superficies superior e inferior,

sendo respectivamente Upper e Lower.

4.3.7.1 Notas para grafico de Cp em angulo -3°

Foi possivel identificar divergéncia consideravel apenas no final do bordo de
fuga, em regido onde ocorre o descolamento do fluido do restante do aerofdlio (Figura
19).

Figura 19 - Gréfico Cp x Corda -3 deg
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4.3.7.2 Notas para gréafico de Cp em angulo 0°

Simulacdo CFD resolveu ponto destacado em gréfico ligeiramente mais intenso
e apresentou mesmo fendbmeno ao final do bordo de fuga em relacdo a simulacéo

anterior (Figura 20).

Figura 20 - Grafico Cp x Corda 0 deg
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4.3.7.3 Notas para gréafico de Cp em angulo 2°

Na Figura 21 a mesma intensificagao ocorre no ponto de descolamento do fluido,
CFD prediz com maior intensidade o Cp no local. Novamente destacado para

visualizagéo.

Diferente da analise anterior esse disponibiliza localizacdo bi-dimensional para
melhor entendimento do leitor ao inspecionar tal grafico. Para visualizagdo otimizada
sera sugerido a FAHOR a disponibilidade de um banco de dados para alocar as

informacdes contidas, o que mais tarde permitird maior flexibilidade em visualizar os



resultados aqui e, portanto, estudos mais profundos e mais solidos em trabalho

posteriores a esse aqui presente.

Figura 21 - Grafico de Cp x Corda 2 deg
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4.3.7.4 Notas para gréafico de Cp em angulo 4°
Os valores de coeficiente de pressdao demonstraram suavemente uma

intensidade maior com relacdo a succdo ao longo do bordo de ataque, na regiao
superior do aerofélio. Também foi constatado a presenca do fenébmeno ao final do
bordo de fuga, porém mais acentuado e detalhado em Figura 22.

Foi feita uma nota em vermelho contendo os valores de localizagdo na corda e

coeficiente de presséo, estes a 0,998052 m de distancia do bordo de ataque e com cp

igual a -0,139329, respectivamente.
A mesma identificou um decréscimo da pressao ao fim do bordo de fuga, que

por sua vez indica sucgao, e, se for comparado ao XFLR5, demonstra comportamento

oposto, sendo que 0 mesmo encontrou um valor positivo.



Figura 22 - Gr

afico de Cp x Corda 4 deg
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Fonte: Autor (2017)

4.3.7.5 Notas para grafico de Cp em angulo 6°

- = Lower

A

Upper

XFLR5

Predicdo em bordo de ataque identifica maior forca de succao (Figura 23), se

comparada ao XFLR5 como também indica acréscimo no potencial de sustentacéo do

perfil conforme aumenta .

Figura 23
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4.3.7.6 Notas para gréfico de Cp em angulo 8°

Na Figura 24, o CFD conseguiu predizer, comportamento de fluidg ao longo do
perfil em regido onde XFLR5 n&o convergiu, ambos porém obedegém um trajeto de
curva que permite deduzir precisdo entre si. Mesmo fenémeno #io bordo de ataque e
maior divergéncia na intensidade do coeficiente de presgao, acontecendo agora

antecipado ao bordo de fuga.

Figura 24 - Gréfico de Cp x Corda 8 deg
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Fonte: Autor (2017)

4.3.7.7 Notas para grafico de Cp em angulo 10°

Na Figura 25 XFLRS5 soluciona ponto distante e sem “vizinhos” proximos a ele; a
solucdo CFD prediz menor intensidade em bordo de ataque, maior em regiao a 45%
do bordo de ataque.

Além disso o CFD continuou apresentando uma distribuicdo com maior
intensidade logo antes do bordo de fuga, o que aponta uma disparidade entre a
predicdo de descolamento do fluido do corpo encontrada através do método aplicado

pelo XFLR5 e aquela pelo CFD usado nesse estudo.



Figura 25 - Grafico de Cp x Corda 10 deg
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4.3.7.8 Notas para grafico de Cp em angulo 12°

Simulacéo prediz aumento da intensidade do coeficiente de pressao posterior ao
XFLR5 em Figura 26. Possivelmente curvatura de perfil requer alteracdo de
constantes do modelo de turbuléncia yRe0O ou, uma solugdo mais simples, processo
de aumento de resolucdo de malha e/ou qualidade de elementos na regido. XFLR5
prediz perda de sustentacdo (decréscimo do Cp negativo) consideravél anterior ao

bordo de fuga. Tal ndo acontece com a predicdo do modelo CFD.

Figura 26 - Grafico de Cp x Corda 12 deg
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4.3.8 Coeficientes Aerodinamicos resultantes

Pelo uso das Equacgbes 1 e 2 e dos vetores Normal e Axial (ja na forma de
coeficiente aerodindmico) resolvidos pelo método CFD, os seguintes coeficientes

foram obtidos e ilustrados na Figura 27:

Figura 27 - Coeficientes aerodindmicos
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Fonte: Autor (2017)

Em comparativo ao obtido com o XFLR5 ilustrados na Figura 27, tem-se o
coeficiente de arrasto multiplicado pelo fator de 100 para poder ser comparado junto

ao coeficiente de sustentacao.

A sustentacdo obtida pelo CFD possui coloracdo vermelho escura, a mesma esta
sendo comparada aos triangulos vazados, 0s quais representam a sustentacao obtida
por meio do XFLR5, as duas linhas se encontram muito proximas uma da outra

indicando convergéncia na predicdo da sustentacao pelo uso dos dois métodos.

O arrasto por sua vez é representado por uma linha de cor clara, correspondendo
ao meétodo CFD, e por quadrados vazados, correspondendo ao simulado por XFLR5.
Pela comparacéo ocorre uma divergéncia gradativa a medida que se acentua o angulo
de ataque, suficiente para tornar o arrasto obtido pelo CFD superior a duas vezes
aguele encontrado no XFLR5, que pode ser visualizado na linha de grade na qual
situa-se o angulo de 12°.



Considerando que, as medi¢cdes do coeficiente de presséo, tanto por parte do
simulado em XFLR5 quanto simulado por CFD, tenham obtido grande proximidade
uma da outra, a parcela de arrasto causado por pressédo néo foi, aparentemente,
afetada, o que indica um desenvolvimento da for¢a de arrasto devido ao descolamento
do fluido, esse gerado pela turbuléncia, essa mais intensa do que angulos de ataque

menos acentuados e que pode ser visualizada na Figura 18, reapresentada abaixo.

Figura 28 - Contornos de Turbuléncia (Grupo de angulos n° 2)

Fonte: Autor (2017)



CONCLUSAO

Ao término desse trabalho, foi possivel comprovar o uso do método CFD,
produzindo bons resultados, uma vez que foi possivel coletar os coeficientes
aerodindmicos e demais graficos e diagramas que foram Uteis para analise, sendo
assim, o objetivo principal foi alcangado. O mesmo trabalho alcangou também sucesso
na geracdo de malha e no modelamento mateméatico, pois os coeficientes de
sustentacao foram muito proximos aqueles pelo método de XFLR5, considerando que
foram avaliados em uma ampla faixa de angulos de ataque e foram analizados
individualmente. Sendo assim, o trabalho também conseguiu sucesso no

desenvolvimento dos objetivos especificos.

Constatou-se ainda a capacidade do método CFD para a solu¢édo do problema,
uma vez que, com precisao, possibilitou uma analise dos fendmenos mais detalhada
aguela feita por meio do XFLR5, que por sua vez abrange a area delimitada pelo
dominio, agregando maior volume de informagfes Uteis em relagdo ao software
XFLR5.

O software ANSYS, em sua versao estudantil, constituiu grande funcgdo, por
primeiramente disponibilizar o modelo de MENTER e LANGTRY, o que oferece ao
académico praticidade no uso das tecnologias em simulacdo numérica que estao se
desenvolvendo na atualidade. Além dessa disponibilidade, o mesmo programa
conseguiu solucionar um escoamento com grande grau de refinamento em sua malha
por possibilitar ao académico um limite de até 500.000 elementos em seu modulo de

fluidodinamica.

Por fim, constatou-se um melhor entendimento acerca da aerodinamica que
constitue uma das partes mais importantes no dimensionamento do aeromodelo
levado as competi¢cdes pela equipe MasBah AeroDesign, o que faz desse trabalho um
grande auxilio para a equipe em seu projeto aerodinamico como também de projetos
internos da faculdade no futuro, envolvendo uso de ferramentas computacionais, para

resolucdo de escoamentos do mesmo tipo.
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ANEXO

Constam aqui as equac0Oes utilizadas através da interface grafica do ANSYS,

sendo essas validadas através dos comparativos feitos por Menter e Langtry (2004).

Equacbes do modelo de turbuléncia testado por Menter e Langtry (2004)
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(Equacéo 29)
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(Equacéo 30)

(Equacéo 31)
As fontes dos termo de Gamma (y)

Pf]r = Fiengthﬂulps [TFEIHSE!.]DLE {1 — ﬂel’f}

(Equacéo 32)
Ey = eanpQyFiurs (€eay — 1)
(Equacéo 33)
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(Equacéo 34)

(Equacéo 35)

(Equacéo 36)

(Equacéo 37)

Fifgﬂ_qth = Flgngth,l [l - Fsuhlaygr} + 4D-uFauHu'yer

(Equacéo 38)

30.8189 + (—119.270 - 10~*) Regy + (—132.567 - 10~°) Rej,, ) Rege < 400;
Fiongn = 263.404 + (—123.939 - 10-2)Rep, + (194.548 - 10-5) ReZ, + (—101.695 - 10-5) Red,, 400 < Reg, < 596;
: 0.5 — (3.0- 10~*)( Reg, — 596.0), 596 < Reg < 1200;
0.3188 1200 < Rew

(Equacéo 39)

(Equacéo 40)

(Equacéo 41)

—396.035 - 10~2) + (10120.656 - 10~*) Reg; + (—868.230 - 10~°) Re?, + (696.506 - 10-9) Red, + (—174.105- 10~ 12)Re,, Reg < 1870;
_ Bt B ot
Re0e =\ foepy — (593.11 +0.482 (Rgg, - 1870.0)) 1870 < Reay



(Equacéo 42)

Sendo p densidade, u viscosidade dinamica, d, distancia do ponto em campo até

a parede mais proxima, S =,/25;;S;; a mangitude da taxa de deformagéo, Q =

J2W;jW;; é a magnitude da vorticidade, com:

1 31[-,‘,
5= 3 (azj

1 Bu.-
W =3 (-

O
+ HIi

Ou;
3:[.'..;_

O termos da equacao R,4, € definido como:

Pu = cou 2= (Refl — Rear) (1.0 — Fi)

T

para qual,

U = ugug

g\
Fg; = min [ma:r (Fwnkgezp (— (E) ) L1.0 — (

b

PlE

)

_ 375QuRegd

(Equacéo 43)

(Equacéo 44)

(Equacéo 45)

(Equacéo 46)

(Equacéo 47)

)

(Equacéo 48)

(Equacéo 49)



Rey, \°
Fuake = exp [_ (1.11]5) ]

(Equacéo 50)

ph2 dUJ
Apg = ——
pods
(Equacéo 51)
2%/3
Tu = 100——
" U

(Equacéo 52)

dU _ tmin Gum
ds U2 O,

(Equacéo 53)

Rt _ (1173.51 — 580.428Tu 4 0.2196Tu—2) F (Ag), Tu <1.3;
Bt = 1 33150 (Tu — 0.5658) "™ F (Ag) Tu > 1.3

(Equacéo 54)

(%) { 1+ [12.986)9 + 123.66)3 +405.680X] ezn (— (1)), 2 <0;
) = :
14 0.275[1 — exp (—35.0)9)] exp (— T2 Ag >0

(Equacéo 55)
Para os autores Menter e Langtry (2004), é importante denotar Reg/é uma funcéo

implicita de 6t devido a presenca de 1, desde que:

pUb,

Ret? =
G u

(Equacéo 56)

A Equacéo 56 € entdo resolvida de acordo com Menter e Langtry (2004) iterando

o valor de 6,

As constants de calibragéo para o modelo de Langtry-Menter s&o:



car =20  cge =10.03
O = 0.06 81 — 2
1 =10 op=10
cen =50 g =20

(Equacéo 57)

As condicdes de contorno para ¥ e fes s3o:

v
zrf =1
An |1.uu.££
(Equacéo 58)
Yiar field = 1
(Equacéo 59)
Bﬁem
e =1
an |'u:|r:.|:££
(Equacéo 60)
e o (1173.51 — 580.428Tuns + 0.2196Tu?), Tue < 1.3;
Bt far field = 331 50 (Tuse — 0.5658) %" T > 1.3

(Equacéo 61)
Os efeitos da transicdo laminar-turbulento séo introduzidos para o modelo base,

SST, modificando o termo fonte da energia de turbuléncia cinemética como:

B, = Vet Pk 35T

(Equacéo 62)
E'k = min (mazx (Yerr, 0.1),1.0) Dy st

(Equacéo 63)
Yeff = Mz (Y, Yaep)

(Equacéo 64)

) Rey
Yaep = THATL (Slmﬂ-I [D-, (m) — 1} F cattach: 2) Fy:



R 4
Freu.“nr:h. = &Ip [_ (2_;1) ]

(Equacéo 65)

(Equacéo 66)

A forma da equacao da dissipacdo no modelo SST base permanece inalterada,

e a modificacdo da funcdo de mistura F; é necessaria no modelo Menter-Langtry.

k
Y

F, =mazx [Fl,SST: Fa)

—0.1< 2 <01
Tu = 0.027

Regr = 20

(Equacéo 67)

(Equacéo 68)

(Equacéo 69)

(Equacéo 70)



