UNIVERSIDADE TECNOLOGICA FEDERAL DO PARANA
COORDENACAO DE ENGENHARIA MECANICA
CURSO DE ENGENHARIA MECANICA

DANIEL BOTEZELLI

DESENVOLVIMENTO DE UM NOVO PERFIL AERODINAMICO A
PARTIR DE SIMULACOES NUMERICAS DE ESCOAMENTO EM
TORNO DOS PERFIS NACA 4412 E NACA 23021

TRABALHO DE CONCLUSAO DE CURSO

GUARAPUAVA
2018



DANIEL BOTEZELLI

DESENVOLVIMENTO DE UM NOVO PERFIL AERODINAMICO A
PARTIR DE SIMULACOES NUMERICAS DE ESCOAMENTO EM
TORNO DOS PERFIS NACA 4412 E NACA 23021

Trabalho de Conclusdo de Curso
apresentado como requisito parcial a
obtencdo do titulo de Bacharel em
Engenharia Mecéanica, do COEME, da
Universidade Tecnoldgica Federal do
Parana.

Orientador: Prof. Dr. Sérgio Dalmas.

Coorientadora: Prof.2 Dr.2 Denise Alves
Ramalho

GUARAPUAVA
2018



Ministério da Educagdo
Universidade Tecnoldgica Federal do Parana
Campus Guarapuava

DIRGRAD

COEME UNIVERSIDADE TECNOLOGICA FEDERAL DO PARANA

Engenharia Mecanica

TERMO DE APROVACAO

DESENVOLVIMENTO DE UM NOVO PERFIL AERODINAMICO A PARTIR DE SIMULAGOES NUMERICAS
DE ESCOAMENTO EM TORNO DOS PERFIS NACA 4412 E NACA 23021
por
DANIEL BOTEZELLI
Este Trabalho de concluséo de curso foi apresentado em 26 de novembro de 2018
como requisito parcial para a obtencdo do titulo de Bacharel em Engenharia
Mecénica. O candidato foi arguido pela Banca Examinadora composta pelos
professores abaixo assinados. Apos deliberacdo, a Banca Examinadora considerou

o trabalho aprovado.

Sérgio Dalméas
Prof. Orientador

Denise Alves Ramalho
Prof.2 Coorientadora

Luan José Franchini
Membro titular

Aldo Przybysz
Coordenador do curso

- O Termo de Aprovacdo assinado encontra-se na Coordenacdo do Curso -



RESUMO

BOTEZELLI, Daniel. Desenvolvimento de um novo perfil aerodinamico a partir de
simulacdes numéricas de escoamento em torno dos perfis NACA 4412 e NACA
23021. 2018. 62 p. Trabalho de conclusao de curso de Bacharelado em Engenharia
Mecéanica — Universidade Tecnologica Federal do Parana. Guarapuava, 2018.

As grandezas que caracterizam o escoamento do fluido sdo obtidas a partir da
resolucéo das equacdes de Navier-Stokes com o auxilio da ferramenta Dinamica dos
Fluidos Computacional (CFD). Essas propriedades sdo usadas para o calculo dos
coeficientes aerodindmicos dos aerofélios NACA 4412 e NACA 23021 cujos
comportamentos sdo usados para o desenvolvimento de um novo aerofélio. Os
fenbmenos fisicos existentes no regime turbulento, devido ao nimero de Reynolds
muito acima do valor critico, sdo investigados pelo método da equacdo Spalart-
Allmaras em malhas computacionais nao estruturadas triangulares. Os resultados das
simulacdes do novo aerofélio obtido e dos aerofélios NACAs sdo comparados e
discutidos entre si.

Palavras-chave: Escoamento. Navier-Stokes. Spalart-Allmaras. Volume Finito.



ABSTRACT

BOTEZELLI, Daniel. Development of a new aerodynamic profile from numerical
simulations of flow around the NACA 4412 and NACA 23021 profiles. 2018. 62 p.
Bachelor's Degree in Mechanical Engineering. Final course assignment — Federal
Technological University — Parana. Guarapuava, 2018.

The quantities that characterize the fluid flow are obtained from the resolution of the
Navier-Stokes equations using the Computational Fluid Dynamics (CFD) tool. These
properties are used to calculate the aerodynamic coefficients of the NACA 4412 and
NACA 23021 airfoils whose behavior is used for the development of a new airfoil. The
physical phenomena in the turbulent flow, due to the Reynolds number well above the
critical value, are investigated by using one equation Spalart-Allmaras turbulence
method in triangular unstructured computational meshes. The results of the obtained
airfoil and of NACA airfoils simulations are obtained, compared and discussed among
themselves.

Key-words: Free-Stream. Navier-Stokes. Spalart-Allmaras. Finite Volume.
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1 INTRODUCAO

Com os primeiros entendimentos sobre voos, no final de 1800, havia a
suspeita de que a forma das secfes dos aerofdlios seria uma chave para 0 sucesso
ou o fracasso dos projetos de engenharia aeroespacial. Por meio de observacao e
imitacdo da natureza, muitos acreditavam que o perfil ideal deveria assemelhar-se a
curvatura das asas dos passaros.

Embora nos primeiros ensaios de aerofdlios tais curvaturas
demonstrarem que o caminho tedrico era promissor, havia caréncia de agilidade e
rapidez em seus testes, levando a uma convergéncia do ponto 6timo muito lenta. Em
resposta, a NASA (na época, NACA - National Advisory Committee for Aeronautics)
passou a mudar sua metodologia analitica com a publicagdo do artigo “As
Caracteristicas de 78 Secdes de Aerofélios conexas a partir de Ensaios no Tunel de
Vento de Densidade Variavel” em 1933. Nesta metodologia, duas variaveis
destacaram-se: a inclinacdo da linha de curvatura média do aerofélio e a
distribuicdo da espessura acima e abaixo dessa linha (MARZOCCA, 2016).

Mesmo com o salto dos desempenhos das formas, 0s ensaios no tunel
de vento freavam a corrida tecnoldgica devido a seu alto custo e grande investimento
de tempo. Ndo demorou muito, portanto, para novas praticas e ciéncias mais
aperfeicoadas surgirem. A ampla gama de conceitos mais exatos sobre o nimero de
Reynolds, junto com a melhora dos tuneis de vento, levou ao crescimento exponencial
dos padrdes dos aerofdlios (ABBOTT, 1959). Com a introducdo dos computadores
nesse contexto, a acentuacdo desse avanco atingiu o seu apice. Dito isso, o CFD
(dindmicados fluidos computacional —do inglés: Computational Fluid Dynamics)
foi a ferramenta 6tima para potencializar, com carater muito menos custosa e agil, os

ensaios, simulando-as de forma muito precisa e eficiente (TANNEHILL, 1997).



1.1 OBJETIVO GERAL

O objetivo deste trabalho é demonstrar, avaliar e discutir os perfis de
aerofélios NACA 4412 e NACA 23021 mediante conhecimentos de mecénica dos
fluidos somados a ferramenta CFD e de aerodinamica, além de criar um aerofolio com
base em informacdes e resultados obtidos, atribuindo particularidades aerodinamicos
de ambas as NACAs e aplicar novamente o estudo de escoamento a esse novo perfil.

1.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

A sequir, sao listados os objetivos especificos. O objetivo geral foi dividido

com o propésito de facilitar a sua execucao.

1. Implementar os perfis NACA 4412 e NACA 23021 no software de
dindmica dos fluidos computacional;

2. Selecionar as variaveis de contorno a fim de simular um cenario
com turbuléncia e um nimero de Reynolds alto;

3. Calcular os seus resultados para os varios estudos computados
pelo método de volumes finitos (Finite Volume Method — FVM em
sua sigla em inglés);

4. Comparar, discutir e apresentar os resultados obtidos com aqueles
ja apresentados em ensaios anteriores e seus respectivos
desempenhos aerodinamicos;

5. Criar um novo perfil com comportamento aerodindmico composto

e repetir os passos de 1 a 4, para este novo aerofolio.

1.3 JUSTIFICATIVA

Numerosos, aerofdlios foram produzidos principalmente com base na
tentativa e erro. Mesmo com a ajuda dos tuneis de vento e dos métodos analiticos
mais refinados, os ensaios, por sua vez, sdo de longa data, contendo precisdo
limitada. Devido ao avanco dos equipamentos de metrologia mais precisos e tuneis
de vento mais confiaveis, esta precisdo p6de ser melhorada. Este avanco também
ocorreu de forma exponencial nos CAEs (Engenharia assistida por computador — do



inglés — Computer-Aided Engineering) e nos CFDs (Dinamica dos Fluidos
Computacional). Com isso, tornou-se muito frequente e vantajoso utilizar simulacdes
computacionais, j& que sdo muito mais rapidos e baratos, se comparados aos ensaios
em laboratorio, proporcionando informacdes rapidas, conhecidas como feedback, e

agregando conhecimentos para uma continua evolu¢do nos projetos.

1.4 METODOLOGIA DE PESQUISA

No inicio, o levantamento bibliogréafico é feito com, pelo menos, trés fontes
distintas para cada assunto, evitando, assim, o viés de confirmacao e acrescentando
conhecimentos com informag@es valiosas de varios autores. Dessa forma, a revisdo
para a delimitacdo do problema em um projeto de pesquisa € indispensavel
(LAKATOS; MARCONI, 2010). Para isso, deu-se preferéncia a artigos publicados em
periédicos nacionais e internacionais reconhecidos, além de livros publicados por
editores consagrados na area e a dissertacfes e teses, nesta ordem.

A presente pesquisa utiliza recursos computacionais para a aplicacéo da
técnica dos volumes finitos e estudo do escoamento sobre os aerofdlios. Séo eles:
ANSYS e Python, softwares de alto reconhecimento e prestigio. De carater qualitativo
e quantitativo, esse trabalho é um estudo de caso aplicado da engenharia mecéanica
com aprofundamento na area de mecanica dos fluidos. A escolha desses aerofolios
estudados NACA 4412 e NACA 23021 é justificada pelo impacto que esses perfis
promoveram na tecnologia de voo com uma 6tima relacao entre angulo de ataque e
coeficiente de sustentacdo e, também, pelo comportamento aerodindmico variado
entre si, enriquecendo o estudo (TREVOR, 2004).

Uma limitagdo no estudo estara presente apenas na gerag¢do da malha
para a aplicacdo da equacao de Navier-Stokes, devido ao nimero maximo de nés (em
torno de 500 mil) da verséao estudantil do software ANSYS. Porém, tal nUmero n&o
frustra de modo algum os resultados. Ao contrario, os resultados obtidos ainda assim
apresentam precisao adequada as analises de engenharia.

Todos os dados adquiridos sdo comparados com o0s calculos resultantes
dos ensaios no tunel de vento disponiveis e discutidos (MARZOCCA, 2016). Por fim,
a partir das informacdes observadas (feedbacks), é desenvolvido um novo aerofélio
com desempenhos aerodindmicos mistos do NACA 4412 e NACA 23021 e aplica-se

0 estudo de escoamento neste novo perfil.



2 PESQUISA TEORICA

2.1 PRODOMO AO CFD

A ideia central da dindmica dos fluidos computacional (CFD) é promover
um projeto de engenharia proativo, eficiente e capacitado sem a necessidade de
ensaios de alto custo ou uso de métodos analiticos complexos e limitados. Mais de
cinquenta anos se passaram destes estudos de CFDs e, assim, a expansao do
namero de suas aplicacfes, artigos literarios e tecnologia ndo foram diferentes
(TANNEHILL, 1984; CHAPMAN, 1989).

Tradicionalmente, ambos métodos, experimental e analitico, foram
usados na criacdo de veiculos, equipamentos, aerofélios e dutos com os
conhecimentos da termodinamica, mecénica dos fluidos e transferéncia de calor.
(PLETCHER, 1985). Porém, quando célculos mais complexos ocorrem,

principalmente com fluidos em regime turbulento, os experimentos e ensaios sao 0s

mais usados.

O uso de computadores para solucbes de equacbes diferenciais
ordinarias ou parciais tornou-se tendéncia em 1960. Esse fendmeno foi explicado
pelos economistas (CHAPMAN, 1989): a razdo entre o custo do computador e a sua
velocidade reduziu aproximadamente dez vezes a cada ano até o fim do milénio
(KUTLER, 1987; HOLST, 1992; SIMON, 1995) como mostra a Figura 1. Em
contrapartida, os custos dos experimentos em tuneis de vento mais que dobram para
cada décimo de precisdo nos resultados. Apesar disso, as simulagbes em CFD néo
substituiram os experimentos, mas sim lideraram e somaram-se a esta e outras
ferramentas de engenharia (ANDERSON, 1997).



Figura 1 — Tendéncia do custo computacional relativo para um dado
escoamento transversal e um algoritmo.
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2.2 OS AEROFOLIOS

Aerofélio € qualquer estrutura projetada com fins aerodindmicos, como
geracao de sustentacéo (positiva ou negativa), maximizacao de arrasto, etc. Até 1959,
essas estruturas eram desenvolvidas por métodos empiricos. Na base da tentativa e
erro, 0s testes indicavam quais secdes possuiam melhores desempenhos
aerodinamicos (ABBOTT, 1969). Ao mesmo tempo que a demanda de avides
comerciais e militares se intensificava, tornou-se mais critica a melhora dos aerofolios
e de seus designs. Nesse contexto, uma agéncia mostrou muita relevancia, e €
referéncia na solucdo de todo problema relacionado a voo e na criacdo de avides
(ROLAND, 1986), a NACA (National Advisory Committee for Aeronautics; em
portugués, Comité Nacional para Aconselhamento sobre Aeronautica), o qual, em
1958, foi titulada como NASA (National Aeronautics and Space Administration).

Os pesquisadores da NACA propuseram um sistema que separava 0s
efeitos da distribuicdo da curvatura e espessura com um namero de Reynolds bem
acima do usual. Isso levou a sucessivos resultados positivos em seus experimentos
(ABBOTT, HERBERT, 1969). Nao demorou muito para uma nova familia de aerofolios
NACA de 4 e 5 digitos serem criados. Essa série de secdes usa o0 método das
combinacdes de uma linha de curvatura média (Mean line) e da distribuicdo da
espessura pelo alongamento (Chord line) a fim de obter o perfil desejado, conforme

ilustrado na Figura 2.



Figura 2 — Método de combinacéo da linha média e da distribuicdo de espessura
A) Linha verde: Linha média; Linha azul: Linha da corda;

B) Raio da ponta de ataque;

C) Sistema de coordenadas x-y para o perfil geométrico.

Fonte: Abbott, Herbert (1969, p. 112).

Os bordos de ataque e de fuga s&o definidos nas extremidades da linha

média e tém coordenadas 0 e 1, respectivamente. As abscissas, ordenadas e a
inclinacdo da linha média s&o denotados por Xc, Yc e tan6, respectivamente.

Da mesma maneira, xu € yu denotam as coordenadas dos pontos da

superficie superior da se¢éo da asa e x. e yi, dos pontos da superficie inferior, que

sdo dadas, entao, pelas seguintes equagodes:

{xuzx—yt-sene
Yy =Yty cosO

{xL=x+yt-sen0
YL =Yc— Yt cosO

onde



d
0= arctani
dx

e y: € a linha de simetria da distribuicdo da espessura dado um x.

Entre um grande numero de séries, tipos e performances de aerofdlios,
discutiremos a seguir apenas duas séries: NACA 4 Digitos e 5 Digitos para a aplicacao

em CFD.

2.3 AEROFOLIOS NACA 4 DIGITOS

1. DIGITO 1: curvatura maxima m em porcentagem do comprimento da corda
2. DIGITO 2: posicéo x = p da maxima curvatura em décimos do comprimento da
corda.
3. DIGITOS 3-4: espessura maxima t do aerof6lio em porcentagem do
comprimento da corda.
Por exemplo, um aerofélio NACA 2421 tem uma curvatura de 2% com

maxima espessura de 21% localizado a 0.4 (40%) do bordo de ataque.

Figura 3 — Exemplo de um perfil NACA 4 digitos

NOMENCLATURA NACA

NACA 2421

1° Digito: curvatura maxima é de 2% do
comprimento da corda.

2° Digito: a localizacao da maxima
curvatura esta em 40% da linha da corda

3°/ 4° Digitos: maxima espessura é 21% de c
linha média

0.40 m

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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2.3.1 Distribuicao da espessura
Inspirados nos perfis Goéttingen 398 e Clark Y, os aerofolios NACA de 4
digitos foram aproximados a essas secoes de asas (ABBOTT, 1969), cuja distribuicédo

da espessura era limitada a uma variavel que € dada por:

1y = ﬁ (0.29690Vx — 0.12600x — 0.35160x> + 0.28430x> — 0.10150x*)

onde t é a espessura maxima expressa como fracdo da corda.
O raio da ponta varia com o quadrado da espessura da se¢ao:

r, = 1.1019¢?

2.3.2 Linha média

A linha média é definida como:

m 2
F(pr—x) ; 0<x<p

m 2
m((l—Zp)+2px—x) s, PSX<cC

Yec =

onde m é a curvatura maxima e x=p € a posicao onde a curvatura € maxima.

2.3.3 NACA 4412

Como no CFD séo analisados os perfis NACA 4412 e NACA 23021,

aqui, nesta fase, sera abordado a secéo de 4 digitos.
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Como visto na secao 2.3, para o NACA 4412, tem-se uma curvatura m
= 4% com maxima espessura t = 12% localizado a p = 0.4c (40%) do bordo de ataque
comumintervalo 0 <x <c=1.

Prosseguindo, monta-se a tabela 1 com a ajuda computacional seguindo
0s seguintes passos (MARZOCCA, 2016):

1. Definir valores de x de 0 até o maximo comprimento da corda.

2. Computar a equacao abaixo, usando os valores encontrados de p e m:

m

F(pr—xz) ; 0<x<p
Ye = m )

m((l—Zp)+2px—x) s P<x<c

3. Calcular a distribuicdo da espessura yt:

t

1y =570

(0.29690vx — 0.12600x — 0.35160x% + 0.28430x% — 0.10150x*)

4. Encontrar os pontos da superficie superior Oy e inferior O.:

Xy=X—Y; senf

0Gxu.yv) {yu =Y.+ cos®

X, =x+Yy,-senf

0(x,, {
LY 1y, = y.~y, - cos 6

tal que:

d
0= arctan&
dx



Entdo, obtém-se a Tabela 1:

Tabela 1 — Pontos calculados da superficie do aerof6lio NACA 4412

NACA 4412 - PONTOS DA SUPERFICIE

x (10?) y (10?)
100.00 0.13
95.00 1.47
90.00 2.71
80.00 4.89
70.00 6.69
60.00 8.14
50.00 9.19
40.00 9.80
30.00 9.76
25.00 9.41
20.00 8.80
15.00 7.89
10.00 6.59
7.50 5.76
5.00 4.73
2.50 3.39
1.25 2.44
0.00 0.00
1.25 -1.43
2.50 -1.95
5.00 -2.49
7.50 -2.74
10.00 -2.86
15.00 -2.88
20.00 -2.74
25.00 -2.50
30.00 -2.26
40.00 -1.80
50.00 -1.40
60.00 -1.00
70.00 -0.65
80.00 -0.39
90.00 -0.22
95.00 -0.16
100.00 -0.13

Fonte: BOTEZELLI, 2017.
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Plotando os dados adquiridos, tem-se o NACA 4412 na Figura 4.

Figura 4 — NACA 4412 plotado usando os dados calculados. Ferramenta usada: Python,

linguagem de programacéo de alto nivel.

NACA 4412

03 é é é §
) A SO S SO SN SN SUR S S S i
0.1 _ ________________ ___________________ __________________ __________________ _________________ ___________________ __________________ ________________ i

LA VO SIS S DA SO SON SR S
e T Y P E PR PP PP _
T T F PSS FEF P ERPRPIRS _
03 i i i i i i i i i

0 0.1 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 0.8 09 1

Fonte: BOTEZELLI, 2017.

c; = 0,5025 e c; = 0,0251 para o perfil NACA 4412 em angulo de ataque
de 2° e Re =2 x 1076 (MARZOCCA, 2016).

2.4 AEROFOLIOS NACA 5 DIGITOS

1. DIGITO 1: quando multiplicados por 3/2, representa o coeficiente de

sustentacao de projeto ¢ em décimos da corda para o angulo de ataque igual
al5°
2. DIGITOS 2-3: quando dividido por 2, indica a posi¢do de maxima curvatura p

em décimos do comprimento da corda;

3. DIGITOS 4-5: espessura maxima t do aerof6lio em porcentagem do

comprimento da corda.
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Por exemplo, um aerofélio NACA 23012 tem um coeficiente de
sustentacao do design de 0,3 (a = 1.5°) com maxima espessura de 12% localizado a

15% do bordo de ataque. Todas as porcentagens sdo comprimento total da corda.
Figura 5 — Exemplo de um perfil NACA 5 Digitos.

NOMENCLATURA NACA

NACA 23012

1° Digito: coeficiénte de sustentacao cl =0,3

2°/ 3° Digitos: Maxima espessura localizado
em 15% da linha da corda

4° | 5° Digitos: espessura maxima de 12% do
comprimento da corda g ci=03

linha média

Fonte: BOTEZELLI, 2018.

2.4.1 Distribuicdo da espessura

A série de 5 digitos usa o0 mesmo procedimento e técnica para o calculo

da distribuicdo da espessura y: do aerofdlio NACA 4 digitos (se¢éo 2.3.1).

2.4.2 Linha média

Derivados da série 4 digitos, os aerofdlios NACA 5 digitos foram criados
com os conhecimentos adquiridos nos testes do seu antecessor, que indicavam que
0 coeficiente de sustentagdo maxima aumentava quando a posicdo de maxima
curvatura se aproximava do meio da corda. Como a equacgao das séries 4 digitos ndo
permitiam esse grau de liberdade do posicionamento da maxima curvatura, houve a
necessidade do novo projeto.

E importante observar que, devido ao grande momento de pitching, néo

ha muito interesse no posicionamento de maxima curvatura (ABBOTT, 1969). Desse
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modo, a linha média é defina por duas equacdes que fazem uma curvatura

decrescente desde do bordo de ataque. Séo elas:

1 3 a2 200 ,

6k1(x 3mx* + m*“(3 —m)x ; 0<x<p
Ye = 1

gklm:‘(l—x) ;s p<x<c

Os valores de m estdo na Tabela 2 e fornecem cinco posi¢cdes de
maxima curvatura: 0,05c, 0,10c, 0,15c, 0,20c e 0,25c. ki € determinado de modo a

fornecer um coeficiente de sustentacéo de 0,3.

Tabela 2 — valores de m e ki1 para série 5 digitos

indice da | Posigio de m k,
linha média | curvatura p
210 0.05 0.0580 361.4
220 0.10 0.1260 51.64
230 0.15 0.2025 15.957
240 0.20 0.2900 6.643
250 0.25 0.3810 3.220

Fonte: MARZOCCA, Pier (2016, p. 2).

2.4.3 NACA 23021

Neste subcapitulo, sera mostrado os passos para obter-se os pontos de
superficie do aerofélio NACA 23021, ja que este também é estudado neste trabalho.
Tem-se um coeficiente de sustentacdo do design ¢ = 0,3 com maxima
espessura t = 21% localizado a p = 15% do bordo de ataque e comprimento 0 < x <
1 = c. Indice de 230 (trés primeiros algarismos).
Prosseguindo, monta-se uma tabela com a ajuda computacional
seguindo os seguintes passos (MARZOCCA, 2016):

1. Definir valores de x de 0 até o maximo comprimento de corda.

2. Computar a Equacao abaixo, usando os valores encontrados na tabela 2:



16

1

gkl(x3 —3mx? + m*(3 —m)x ; 0<x<p
yC= 1

glam*(1-x) ; p<x<c

3. Calcular a distribuicéo da espessura y::

t

= m(o. 29690vVx — 0.12600x — 0.35160x% + 0.28430x> — 0.10150x*)

Y

4. Encontrar os pontos da superficie superior Oy e inferior O, conforme a Tabela
3:



Tabela 3 — Pontos calculados da superficie do aerofélio NACA 23021

NACA 23021 - PONTOS DA SUPERFICIE

x (10%) y (10?)
100.00 0.22
95.00 1.53
90.00 2.76
80.00 5.05
70.00 7.09
60.00 8.90
50.00 10.40
40.00 11.49
30.00 12.06
25.00 12.05
20.00 11.80
15.00 11.19
10.00 10.03
7.50 9.13
5.00 7.93
2.50 6.41
1.25 4.87
0.00 0.00
1.25 -2.08
2.50 -3.14
5.00 -4.52
7.50 -5.55
10.00 -6.32
15.00 -7.51
20.00 -8.30
25.00 -8.76
30.00 -8.95
40.00 -8.83
50.00 -8.14
60.00 -7.07
70.00 -5.72
80.00 -4.13
90.00 -2.30
95.00 -1.30
100.00 -0.22

Fonte: BOTEZELLI, 2017.
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Plotando os dados adquiridos, tem-se o NACA 23021, mostrado na Figura

Figura 6 — NACA 23021 plotado usando os dados calculados. Ferramenta usada: Python,

linguagem de programacdao de alto nivel.

NACA 23021
0.3 T T ! !

0.2 .................. ................................ .................. ................. .................. ................ ................. ............... _

02 _ .................. ................................ .................. .................. ................ ................. ............... N

0 01 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Fonte: BOTEZELLI, 2017.

c; = 0,3002 e c; = 0,0125 para o perfil NACA 23021 em angulo de ataque
de 2° e Re =2 x 1076 (MARZOCCA, 2016).

-0.3

3 EQUACOES GOVERNANTES

3.1 MALHA COMPUTACIONAL

Como os desvios em relacdo ao escoamento a montante sdo maiores na
proximidade da superficie dos aerofdlios, a malha deve ser mais densa em sua
proximidade e grande o suficiente para que inclua toda a regido onde os desvios sejam
significantes.

A malha é composta por nés (pontos) e ocupa o dominio fisico da solugéo
discreta do método de volumes finitos. Portanto, a criacdo de uma boa malha é crucial.

Sao esses 0s motivos: 1) o tempo da resolucao, ja que um exagero na densidade da
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malha em pontos ndo interessantes levara a um aumento do tempo sem melhora
significativa do resultado e 2) o arranjo dos nds, isto €, como essa malha € distribuida.
E muito comum a ma distribuicdo e disposi¢do da malha, e nem sempre uma alta
densidade em uma certa regido do dominio significa melhores resultados
(ANDERSON, 1984), visto que um numero repetido de calculo divergente leva a uma
série de erros expressivos. Dito isso, uma boa malha é aquela que é refinada nos

locais de interesse e pouco densa em regides de baixos gradientes.

Figura 7 — A esquerda: NACA 4412 tradada com malha — A direita: NACA 23021 tradada com
malha. Obtendo 510516 nés e 254280 elementos com faces limitadas a uma area de 0.3 m2.

o

...

Fonte: BOTEZELLI, 2017.

Os métodos numéricos permitem duas maneiras diferentes de se aplicar
a malha: célula ndo-estruturada e célula estruturada por face/aresta. No primeiro caso,
as células compartilham as informag¢bes com as vizinhas em cada vértice. JA no
segundo, as células compartiiham suas informacées com cada face (malhas
tridimensionais) ou aresta (malhas bidimensionais). Neste trabalho, serdo utilizadas

células nédo estruturadas, como visto na Figura 8:

Figura 8 — Exemplo de uma malha triangular ndo-estruturadas

N;s N; Nu

Cy

N] N2

N
Fonte: AYBAY, 2004
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A decisado se baseou na discussdo de Spalart-Allmaras (1992), onde
mostra-se que a convergéncia de seu meétodo, em casos aerodinamicos, € mais
eficiente em malhas nao-estruturadas. Na Figura 8, N1, N2, ..., Ns sdo os nos e Cy, ...,

Cs4 sdo as células.

3.2 NAVIER-STOKES

Na primeira abordagem da resolugdo do problema, usaremos a forma
vetorial das equacdes de Navier-Stokes (NS), uma grande ferramenta matematica
para modelagem e estudo do escoamento aerodindmico sobre os aerofdlios com a
técnica dos volumes finitos aplicada na malha ja obtida. As equacdes de Navier-
Stokes descrevem a conservacdo da massa e a conservacao do momentum e, quando
solucionadas, fornecem a densidade, os componentes do escoamento de momentum
nas direcdes coordenadas cartesianas x-y e a energia total do fluido (AYBAY, 2004).

Em relacdo a um referencial estacionario, um escoamento sem geracao
de calor e sem for¢cas de campo externa, as equacdes governantes escritas em forma

bidimensional sdo dadas pela seguinte expressao:

6U+6F+66'_6F,,+66v+
ot dx dy 9x dy

(1)

onde

u
U= 7, (2)
E

pu
2

pu” +p

(E+pu



21

pv

puv
pv’ +p
(E+pv

(4)
Txx
F, = (5)

Tx
— y
G, = T (6)
yy
TyxU + Ty U

S=[0000]" (7)

onde u e v sdo, respectivamente, os dois componentes da velocidade nas direcdes x
ey, p é a pressao estatica, p € a densidade e E é a unidade de energia total por

volume, o qual é definido:

2 2
E=L+p(m> @)

O algoritmo baseia-se em entradas, em condic¢des iniciais e nas paredes
do aerofdlio. Os parametros de entrada sdo o numero de Reynolds, o angulo de
ataque e o numero de Mach do escoamento livre. Portanto, para investigar cada
parametro de forma independente, as equacfes governantes sao aplicadas

adimensionalmente. Para isso, sdo usados:

4
Yy =73 9)
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u v
r— A 1
u o v s (10)
u P

p=— = (11)
I‘loo p pOO

,_ T , p

r=1 Pz, (12)

onde ¢ é o comprimento da corda do aerof6lio. Os valores da corrente livre: a,, € a
velocidade do som; u.,, a viscosidade dinamica; p.,, a densidade e T, a temperatura.
Esta técnica de adimensionalizar é demonstrada exaustivamente em “Computational
Fluid Mechanics and Heat Transfer” (ANDERSON, TANNEHILL, PLETCHER, 1984).
Para simplificar a notacao, as linhas das variaveis admensionais sdo omitidas e a suas
formas principais indicam a forma adimensional.

O numero de Reynolds baseado na velocidade de corrente livre é

_ PoClg
Hoo

Re

Enguanto que o numero de Reynolds baseado na velocidade do som na

corrente livre € denotado por

PCly  PrCUy Ay Re

R = = 13
‘e = T, Hoo Up M, (13)
onde
Heo
M, =— 14
o (14)

Os componentes da tenséo de cisalhamento séo:
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_ (et poM,, (15_“_3@> (15)
X Re 36x 306y
_(u+p)dM,, (46v 28u
= ke (35 350) (16)
_(p+p)M,, (u v
= e (55 ) a7
Txy = Tyx (18)

onde v e u sao, respectivamente, os dois componentes da velocidade nas dire¢cdes x
ey, p € a pressao estatica, p € a densidade, u € a viscosidade laminar e u; é a
viscosidade turbulenta. A pressao é relacionada com as variaveis de escoamento U

(Eq. 2) pela equacao de estado para um gas ideal:
1
p=@-1) <e -5 P+ vz)) = pRT (19)

A lei Sutherland (1905) é usada para relacionar a viscosidade cinemética u a

temperatura:

3
2

u_(Too+110)(T> 20
Hoo \T+110/\T,, (20)

onde T é a temperatura e T,, € a temperatura da corrente livre, ambas expressas em

Kelvin.

3.3 REGIME TURBULENTO — SPALART-ALLMARAS

3.3.1 Introducao ao modelo Spalart-Alimaras

Os escoamentos podem ocorrer em regime laminar ou turbulento. Nas
aplicacdes de engenharia e na natureza, a maioria dos escoamentos € em regime

turbulento. Solucdes exatas em escoamentos laminares sdo possiveis em numeros
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de Reynolds baixos, mas ndo no caso de escoamentos turbulentos, nas quais as
propriedades sao flutuacdes aleatorias (LUMLEY, 1983). Assim, ao contrario do
escoamento laminar, que é regular e deterministico, o escoamento turbulento é
cadtico e irregular (CHEN, 1998) ocorre em numero de Reynolds altos (Se¢éo 3.3),
dissipa energia e € difusa. As regides viscosas que surgem durante condicdes reais
de voo séo caracterizadas na turbuléncia. Se esta dinamica dos fluidos ocorre sobre
corpos aerodinamicos em condigdes realistas, os efeitos da turbuléncia devem ser
incluidos.

Portanto, uma abordagem comum é incluir uma viscosidade de turbilh&do
nas condicdes de conservacdo por métodos disponiveis que, neste presente estudo,
€ aplicada pela modelagem de Spalart-Allmaras (SPALART, ALLMARAS, 1992).
Outros meétodos, como Cibeci-Smith (CIBECI, SMITH, 1970) e Baldwin-Lomax
(BALDWIN, LOMAX, 1978), também foram candidatos para a aplicacdo. Porém, estes
modelos tratam a camada limite como um uUnico médulo fortemente acoplado e
produzem resultados incorretos com multiplas camadas de cisalhamento (SPALAT,
ALLMARAS, 1992).

Este problema levou a procura de modelos nao-algébricos, como as
equacdes de transporte turbulento k-¢, as quais sdo conhecidas por resultados
melhores do que os modelos algébricos em muitos casos. Entretanto, para a aplicacéo
deste, é indispensavel uma constru¢do de malha estritamente densa, tornando o custo
computacional alto sem alguma vantagem real em simulacdes de escoamento de
gases ideais (SPALAT, ALLMARAS, 1992). Por outro lado, o método Spalart-Allmaras
tem a ideia de usar um modelo de transporte de apenas uma Unica equacgao k-¢ de
Nee e Kovasznay (NEE, KOVASZNAY, 1969), desenvolvida do modelo de Baldwin-
Bart a partir de argumentos empiricos, mostrando-se muito eficaz em aplicacdes
aerodinamicas (AYBAY, 2004). Além disso, 0 método Spalart-Allmaras produz uma

convergéncia relativamente rapida em regimes estacionarios (BALD, BARTH, 1990).

3.3.2 Equacbes do modelo Spalart-Allmaras

Na realidade, o regime do escoamento nas sec¢des dos aerofdlios é
caracterizado por um numero de Reynolds bem acima do valor critico de turbuléncia.
Isso leva a atencdo especial a viscosidade, pois € esta quem desempenha o papel

principal na aleatoriedade do escoamento turbulento (AYBAY, 2004). A viscosidade
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turbulenta € uma funcdo do escoamento e pode ser estimada usando o modelo de
turbuléncia Spalart-Allmaras (SPALART, ALLMARAS, 1992) em numero de Reynolds
altos. Este modelo usado no algoritmo (ANSYS, 2018) resolve a equagéao diferencial

para a viscosidade v~ na forma adimensional:

ov~ ov~ ov~

5t "ax Vs
C
- RI: (1—f)S v + (Reqa) ' (V.((v + v™)V™) + Cpp(Vv™)?)
a
-1 Cbl v 2 2
~Rez' (Cuifw =3 f) () +ReafudU 21)

o simbolo ~ é apenas uma denotacdo que Allmaras adotou em seu modelo. A

viscosidade cinematica turbulenta € obtida a partir de:

Ve =V f1 (22)

onde a funcdo de amortecimento viscoso é dada por:

X3
= —_— 23
com
X = v 24
=— (24)
A viscosidade cinematica turbulenta é calculada a partir de:
He = PV [ (25)

Na equacéo 21, o primeiro termo do lado direito da igualdade € modelado

com:

v
§” =5fu3 +va2 (26)
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fv2 = (1 + i) (27)

_ (1 + val)(l B va)
7 max(X,0.001)

(28)

fi2 = CtsexP(_Ct4X2) (29)

onde d é a distancia da parede, k é a constante de Von Karman e €, C;3 € Cy, S80

constantes.

S é a magnitude da vorticidade no campo de escoamento (variavel de

producédo de turbuléncia), onde Q é a taxa média de tensor de rotacao:

N _1(éu; by 31
“_2 (Sx] 8xi ( )

Essa modelagem de S permite introduzir no céalculo de S os efeitos da

tensdo meédia na producéo de turbuléncia.
S = || + Cproamin(0, |S;;| — |2]) (32)

tal que a taxa de deformacéo principal S;; e |Q;;], Cproa € |S;;| definidos por:

|| = 29,0

|Sy] = ,/zsiisii

Cproa = 2,0

ijRaij
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g 2 6x] Sx,- ( )

Na versao original do modelo de Spalart-Allmaras em regimes
turbulentos, S poderia ter valores negativos. Segundo o proprio Spalart, essa
modificacao foi sugerida ap6s demonstrar que valores negativos de S levariam a uma
certa divergéncia nos resultados (SPALART, 1992). Para isso, foi implementado a
funcéo f,3 e f,, foi alterado.

Para o penultimo termo do lado direito da Equacéo (21), tem-se:

6|1+ C®
fu) =g /g6+—c";33 (34)
w

g=1+C,(r®—1) (35)
-
" Sed (36)

para valores altos de r, a fungao f;, torna-se constante. Entdo, para valores altos de r,
fw = 10 (SPALART, ALLMARAS, 1992). C,,, C,, € C,,; Sao constantes.
O termo Re,fAU?, que permite, explicitamente, especificar a

localizagéo da transicdo da camada limite, pode ser expressa com:
WE o o
ft1 = €119 exp _CtZA_UZ(d + gtdt) (37)

onde d; € a distancia até o ponto de mudanca (trip point), w; € a vorticidade na parede

no ponto de mudanca, g; = min(O.l,%) com Ax sendo a variagcdo do espaco da
t
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parede até o ponto de mudanca e AU é a norma da diferenca entre a velocidade no

escoamento e g;. Em casos estacionérios, a velocidade no escoamento € zero.

As constantes usadas nesta modelagem tém os seguintes valores:

Ciq =1, Cir =2, Ciz =1.1,
Ciy =2, Cp1 = 0.1355, Cp2 =0.622,
C,r1=17.1, o, = ;, Cy,2 =0.3,
k= 0.41;
Cw1 =%+%(1+Cbz) (38)

3.3 CONDICOES DE CONTORNO

Por ser tratar de uma solucdo de Navier-Stokes com equacdes de
segunda ordem nos termos da tensdo viscosa e gradientes variaveis, utilizaremos
neste trabalho as condices de contorno de Dirichlet e de Neumann. A especificacdo
das condic¢des de contorno deve ser feita de forma adequada para que a solugéo seja

Unica e precisa.

3.3.1 Condig¢bes de contorno — Corrente livre

As condicbes de contorno da corrente livre devem ser aquelas que
especificam o escoamento real sem ter a interferéncia de qualquer parede, ou seja,
na auséncia do aerofélio. Consequentemente, estes valores influenciardo nas
condi¢Bes de inicializacdo e nos valores do campo distante (far field) ao decorrer do

processo da solucao.
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Uy = M, cOS 39)

Vo, = My,sena (40)
Todas as condi¢des da corrente livre sdo adimensionais. Os componentes
de velocidade deste escoamento, u., € v, S80 calculados a partir do angulo de ataque

a € 0 numero de Mach M. A pressao p., a densidade p,, € a velocidade do som a

séo derivados das equacdes (39) e (40):

, a, =1 (41)

I|m

P =1, Po =
A energia total da corrente livre é obtida a partir da equacao (17):

P
E, =
y—1

1
+ Epoo(ué +v%) (42)

3.3.2 Condic¢bes de contorno — Paredes

Os efeitos da viscosidade s&o proeminentes na regido adjacente ao
aerofolio. As forcas intermoleculares entre o fluido e a superficie do aerofdlio, levam a
condicao conhecida como de ndo escorregamento (WHITAKER, 1993). Portanto, os
componentes das velocidades na superficie do aerofdlio sdo considerados nulos na
aplicacdo do método numeérico, reduzindo os gastos computacionais (SPALART,
ALLMARAS, 1992) de tal forma que a viscosidade turbulenta é definida em v~ = 0.

A temperatura na parede é

T = Tairfoil (43)
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e 0 escoamento de calor é dador por:

6T

Qairfoil = _kg (44)

Entretanto, como este presente estudo contém paredes adiabaticas:

oT
Qairfou = 0 - sn-0 (45)

Resolvendo a equacdo de momentum normal em condicbes de nao

escorregamento, temos que:

819_

5. =0 (46)

3.3.3 Condic¢bes de contorno — Campo distante

As perturbacBes geradas pelo aerof6lio no escoamento de ar se
propagam por todo o dominio, atingindo os limites externos do volume de controle.
Essas conveccdes e difusdes perturbam as correntes do escoamento, caso estes
limites externos nao estejam distantes o bastante. Por outro lado, volume de controle
muito grande requer muitos nés na malha computacional, comprometendo o
desemprenho do cdédigo. Portanto, para uma boa eficiéncia e preciséo, o limite de
campo distante deve ser configurado razoavelmente para reduzir o tamanho do
dominio computacional. Além disso, técnicas sao implementadas para permitir que as
perturbacdes deixem o dominio, conhecidas como invariantes néo refletivas de
Riemann (ROE, 1981), dadas por:

(47)

(48)
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4
Rs =" (49)
R,=U, (50)

onde U, e U, sao as velocidades do escoamento normal e tangencial ao contorno,
respectivamente. U,, assume valores negativos para escoamento entrando no dominio

e valores positivos para escoamento saindo do dominio.
3.4 DISCRETIZACAO

Como as equacdes de Navier-Stokes apresentadas anteriormente estao
na forma diferencial, € necessario, entdo, escreve-las na forma integral. Assim, &
possivel estender a aplicacdo nas regides arbitrarias do dominio espacial real.

Considerando = como essa regido, a forma integral das equacdes de conservacao é:

Sp¢

Jdedy+jV-Hds= Jdedy (51)

onde
H=F+G+ (F,+G,) (52)

¢ € uma variavel conservativa em base de massa unitaria, como a componente u da
velocidade na direcdo x, a componente v da velocidade na direcéo y, a turbuléncia v~
ou a energia total E/p simplismente; ¢ = 1 no caso de conservacdo de massa; H € o
escoamento convectivo ou difuso e S representa o termo de fonte para cada equacgéo
da conservagao.

Como o volume de controle é fixado no espaco durante a solugéo, é
possivel simplificar a equacéo (51), segundo o teorema de Leibnitz, no primeiro termo,

escrevendo-a em funcéo do tempo. E razoavel, também, aplicar o teorema de Gauss,
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escrevendo a integral da divergéncia de escoamento na forma de integral de linha a

partir do limite externo do volume de controle 62 (HIRSCH, 1988):

Hds = dexdy (53)
SE g

d
— dxdy +
2t ). Py
Isso permite a reducdo de ordem da diferenciacdo e, desta forma, é
apenas necessario o calculo dos componentes do escoamento ao longo do limite
externo, simplificando a aplicacdo dos escoamentos convectivos e difusos.
Substituindo p¢ (continua sobre o volume de controle) no primeiro termo por uma

variavel que representa o valor médio sobre o volume de controle por:

d
7 (PoA) (54)

onde p¢ é o valor médio sobre o volume de controle e A é a area deste volume. Essa
substituicdo é o ponto de partida para a discretizacdo da equacao (53).

O termo de escoamento 9555 H ds, a partir de sua forma de uma integral de
linha fechada, também deve ser aproximada, porque, nessa forma, ele requer que
expressodes exatas para 0os escoamentos de fronteira sejam fornecidas para completar
sua aplicacdo. Para isso, uma suposicdo deve ser feita na representacdo do
escoamento em seu limite do controle, usando a formulacdo trapezoidal para
aproximar a integral (ANSYS, 2018). Uma interpolacgéo linear do escoamento ao longo
de uma aresta é feita com base nos valores obtidos em cada extremidade da aresta.
Considerando que o escoamento no ponto medio de uma aresta j € f; e os valores,
calculados por escoamentos convectivos e difusos, do escoamento nas vertices desta

aresta sao f; e f;,,, entao:
1
fj:E(fi+fi+1) (55)

Por ser um método que € executado muito rapido, ele é amplamente
usado em analises de escoamento, permitindo um algoritmo numeérico

computacionalmente eficiente em termos de esforgco computacional e armazenagem
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de memoria (ANSYS, 2018). Na andlise por volumes finitos, em malhas
computacionais ndo estruturadas, as abordagens de Barth e Whitaker sdo usadas
para a resolucdo das equacgdes governantes com a armazenagens dos calculos
baseados na area média das células por pontos centrais (cell based approach), como

mostrado na Figura 9:

Figura 9 — Exemplo de areas consideradas para calcular a
média da variavel conservada no esquema baseado em células.

A\ [ ——

Fonte: AYBAY, 2004.

3.4.1 Discretizagao — Termos convectivos

Isolando as equacdes governantes sem os efeitos da viscosidade, temos:

8U &F G

5t 5ty 0 (56)

aplicando-se a integral na equacéo (56) acima sob uma malha triangular de volume

de controle Z:
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f(w)d d +f(6F+6G>d dy =0 57
o) YT ) \ox T ay) Y T S

Como a equacao (57) é uma integral de area, podemos aplicar o teorema

de Green, escrevendo-a em forma de linha:

ﬁ(i—i’) dxdy + jE(de —Gdx)=0 (58)

=
=

Considerando que i e j sdo o numero da célula e da face, respectivamente,
n € o nivel de tempo e os incrementos sao Ax e Ay, entdo, usando a aproximacgao de

célula centrada finita, a discretizacao é:
(U™t — U™ = —(F;Ay — G;jAx) (59)

onde (F;;Ay — G;;Ax) representa o balango do escoamento da i-ésima célula.

Como a equacao diferencial (56) € hiperbélica no tempo, a sua avaliacao
€ efetuada a partir da direcdo da propagacédo dos valores, usando autovetores. O
escoamento que cruza uma face de célula é calculado como a solucdo exata do
problema aproximado de Riemann (ROE, 1981). O principio dessa solucdo utiliza o

sistema hiperbdlico unidimensional da lei da conservacéo:

8q of
Eﬁ'a =0 (60)
ou
dq dq
E + aa =0 (61)

onde a = 6f/dq

Aplicando a aproximacao de Riemann, temos:
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8q _6q

E-I_ aa—o (61)

onde a € uma matriz constante onde (MAVRIPLIS, JAMESON, 1990):
a) adeve ter autovalores reais;
b) a deve ter comportamento a = a(Q), onde a(Q) € a matriz Jacobiana original;
c) a deve satisfazer a igualdade F(Qgi) —F(Q.) = a(Qg —Q.), atendendo a

propriedade da conservacdo. Onde gz > q, - Qr=>Q, parax=0e R e L

significam o lado direito e esquerdo, respectivamente.

Figura 10 — Condigdo inicial para a lei da conservacgéao.

9r

qr

x=0

Fonte: AYBAY, 2004.

O salto entre os valores do escoamento varia nas faces e é definido como:

AC)=(C =0 )

3.4.2 Discretizagdo — Escoamento viscoso

Discretrizando a equacéo (1) de Navier-Stokes e aplicando o teorema da

divergéncia de Gauss, pode-se escrever a equacao na sua forma de integral de

superficie no volume de controle E:
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0U OF 3G _9F, 3G,
at 9x dy o9x ady

d
T f UdA+ ¢ (F+ G)ds = Re;' ¢ (F, + G,)ds + f SdA (62)
) o= 0 =

onde U é o vetor das variaveis conservativas, F e G sd0 0S escoamentos inviscidos

(n&o viscosos), F, e E,, escoamentos viscosos e 0s termos de turbuléncia S:

[0]
[ O]
s=1lol (63)
[ o]
ls,]
Simplificando-se a equacao (62) temos (ANSYS, 2018):
d
E—U+¢ (F+G)ds =Re ' ¢ (F,+ G,)ds+ AS (64)

dt 8% 82

A natureza difusa da tensao viscosa permite a aproximacao por média do
escoamento ao longo de cada borda do volume de controle. Como a malha é
constante no tempo, as integrais de linha da equacéo (64) sao discretizadas em
somatorias espacialmente discretas sobre as bordas no volume de controle e os

escoamentos em cada borda sé&o calculados por:

dU <
T .El(ijsy — F);6x) +
]:

n
j=1

J

= Rej! Z((Fv)xjay — (Fy)y;6x)
=1

+ Re;?! ((6,)xj6y — (G,),;6x ) | + AS + AS (65)

n

j=1
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onde:

Fi+ Fy ((Fy)xi + (Fy)xt)
Fyy=——"F  (Fy=—""7—" (66)
F,+F ((F)yi + (Fy)yi)
_ i yk . v/yi v)yk
Fy; = — (Fy)yj = > (67)
Gyi + G ((Gy)xi + (Gy) i)
xj == 2 = ) (Gv)xj = == 2 = (68)
G,i+G ((6,)yi + (G i)
yi yk v)yi v)yk
yi = 2 ’ (Fv)yj = 2 (69)
Figura 11 — Exemplo de um volume de controle
N6 vizinho k
Fonte: AYBAY, 2004.
Para o gradiente de velocidade, temos:
1
Vo =-| ¢ds (70)
= Joz

Para a aplicacdo do gradiente nos escoamentos viscosos F, e G,, €

necessaria a discretizacao da equacao (70):
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3
1 R =
Vo = Ez ¢;(Ay;;i — Ax;j)) (71)
1

onde ¢ € a velocidade.

3.4.3 Discretizacdo — Modelo de Turbuléncia

O modelo dimensional para o0 método de Spalart-Allmaras de uma

equacao em regimes turbulentos é dado por:

Dv* -
;f =Cp1(1 = f)ST~ + 0 (V- ((® + D)VVY) + Cp(VD)?)

==

— C —
~(Cnfo — ) (%) + fu(8D)° (72)

onde ¥ é a viscosidade laminar cinética e d é a distancia até a parede mais proxima.
A énfase " representa grandezas dimensionais. Como os calculos da transicdo de
turbuléncia séo negligenciadas neste estudo, temos que f;; = f;» = 0. De modo que

0 regime seja totalmente turbulento, portanto:

DT . L o (7
— = Cpy SV + 0 Y (V- ((®+ V7)VV™) + Cpp(V0)2) = Cpa fo = (73)

Dt

Expandindo a derivada total e reescrevendo a equacdo (73) com a

variavel velocidade V, temos:

— =~V V5 + Cpy ST + 671V (@ + T)VT™) + Cpp (V5)?)

_ (7
- Cwlfw <7> (74)
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Antes de aplicar a integracdo para a continuacdo da discretizacdo, a
equacao (74) deve ser novamente escrita na sua forma adimensional e o termo difuso

simplificado:

ov” _
5=~V V0T + CpySv™ + (0Req) (1 + Cro) (V- (w+v)v))

+ Cpz(o0Rey) (v + v™)2V2p~
~2

—Cyifu (%) Re;! (75)

Portanto, integrando, obtém-se:

ov~ —
f—d: = —fK-VVNdE + ijvadE

+ (Rego)~*(1 + Cyp) j V- ((v+v)Vv~)dz

~ 2
— (Re o) 1(Cpp) J (v +v~)V?v~dE — Re;'(C,) f fu (%) dz (76)

Aplicando a teorema da divergéncia de Gauss de integrais de superficie

na equacao (76):

ov~ —
Jﬁd: =— jz Vv~ dE + jcblswdz + (Re,0) (1 +Cpy) ¢ (v+v™)V-nds

= o) = 82
~ 2
— (Re o) 1(Cpp) J (v +v~)V?v~dE — Re;'(C,,) j fu (%) dz  (77)

A discretizacédo da equacédo da viscosidade é realizada do mesmo modo
que a equacdo de Navier-Stokes sobre volumes de controle de células nédo

estruturadas triangulares com a técnica de valores médios de face-area centrada:
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v~n+1 —pn

V.
At i
k
= = Wi + 0w )ds; + € (S0,
=1
14Cpp c
b2 ~ ~ 3 b2 - .
+ oRe, Z(v tv )ii(vv 'n)iidsi - oRe, w+v )ivzvi V;
]:
Cwl 7 2
“Re,\Iv\@) ) 78
Rea<fw<d>>i ¢ (78)

onde k é o nimero de arestas da célula i, n € o vetor normal unitario da face, ds; € o
comprimento da aresta j, n; € a célula que partilha a j-ésima aresta da célulai e v; €

o volume desta. Para as contravariantes de velocidade U* e U™, tém-se:

U+=%(U+|U|) (79)

1
- =3~ uD (80)

E, para o gradiente da viscosidade turbulenta Vv~, usando o teorema de

Green:
1
Vv~ = :% vods (81)
= Jsz
3
1 - R ;
Vv~ = ;Z v (Ay; i — Ax;j)) (82)
o1
Todas as variaveis e constantes usadas neste subcapitulo estéo listadas
abaixo:
X = v o X
_vl vt—vaL fvl_X3+Cgl,
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[S=Y

frr=1——2 S=S+R —l(v~ )f f L+ G’
= _——, = e —_— , = ,
v2 1 +Xf,,1 a x2d> v2 w ) Cg,g
o~
g=1+Cu(®—1), r = Re;?! <§x2d2)' Cp1 = 0.1355,
2 Cc 1+C
x =0.41, o= Cop1 = x”zl - b2 C,p = 0.3
CW3=2, Cv1=7.1

3.5 CRITERIO DE CONVERGENCIA

A técnica de suavizacao do residuo (residual smoothing) foi aplicada em
cada célula em cada estdgio de convergéncia (ANSYS, 2018). O critério de
convergéncia para o presente estudo foi a reducdo de 32 ordem dos residuos de
Runge-Kutta dado por (JAMESON, MAVRIPLIS, 1986):

n

ngnew) _ Rgold) n GZ<R§(new) _ Rgnew)) (83)
k=1
com
m
R (U) = Z (F.,Ay; — G ;Ax;) + A,S (84)
j=1

onde m representa o numero de todas as bordas somadas com excec¢ao do volume
de controle k. A, representa a area do volume de controle.

O valor recomendado para €, segundo Jameson e Mauvriplis, é de 0,5
(MAVRIPLIS, JAMESON, 1987), proporcionando uma precisdo de 10™* para as

solugdes das equagdes governantes.
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3.6 COEFICIENTES AERODINAMICOS

Especialmente na aeronautica, os coeficientes aerodinamicos séo valores
adimensionais utilizados para a analise dos comportamentos e dos desempenhos de
voo (CLANSY, 1975). A caracteristica adimensional dessas grandezas simplifica o
estudo dimensional que aporta dessas andlises dos fendmenos fisicos. Com os
coeficientes de sustentacdo C; (Lift) e arrasto C, (Drag) jA é possivel prever a
performance dos aerof6lios por completo, mesmo em numero de Reynolds muito
acima do valor critico (ANDERSON, BONHAUS, 1997). Seus valores variam como
funcdes da velocidade do escoamento, direcdo de escoamento (angulo de ataque),
dimensdo do objeto, densidade e viscosidade do fluido e, em escoamento
compreensiveis, o numero de Mach. A velocidade, Vviscosidade cinética e o
comprimento da asa sdo incorporados no nimero de Reynolds, portanto, Cp, e C;,
também sédo funcbes de Re, (CLIFT, GLACY, WEBER, 1978).

3.6.1 Coeficiente de Arrasto Cp

Arrasto, em aerodindmica, € o componente da for¢ca que age sobre o corpo na
direcdo contraria a velocidade relativa do escoamento. O coeficiente de arrasto,

funcao da forca de arrasto, é definido por:

F
CD: D

- (85)
EvaA

onde Fj, é a forga resultante de arrasto com mesma direcdo de escoamento do fluido,
v representa a velocidade do escoamento entre 0 objeto e a corrente, p é a densidade
do fluido e A é a area de referéncia. Por exemplo, a area de uma esfera de raio r,
neste caso, seria igual a 7r? e ndo 4rr? (ABOTT, DOENHOFF, 1949). Essas forcas
atuantes sao originadas principalmente pelas diferencas de presséo e pelas tensées

de cisalhamento viscosas, assim:

1 . - .
o=+ ¢, = g ([aawGi-0 + [an e E-0) (©)
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onde Ap é a diferenga de presséo entre a superficie e o fluido, os vetores normais e
tangenciais e a tensdo de cisalhamento em relacdo a superficie de area dA séo

respectivamente 7, t e T,,. ¢, representa o coeficiente de pressao e, cy, o coeficiente

de friccdo viscosa. 1 é vetor normal a superficie dA, o qual forma o vetor dA.
3.6.2 Coeficiente de Sustentacgao Cy,

O coeficiente de sustentacdo relaciona a capacidade do objeto gerar
sustentacdo (componente da forca € perpendicular ao escoamento) com a pressao
dindmica. Esta forca é gerada em virtude do diferencial de presséo entre os dorsos do
aerofdlio (ABOTT, DOENHOFF, 1949). O coeficiente de sustentacdo € definido pela

equacao adimensional:

F
CL = L (87)

%vaA

onde F, é a forca de sustentacdo. Escrevendo a equacéo (87) em forma de integral,

tem-se:

1 N
CL=7 f Ap(n- k)dA (88)
= pp2 .Y
7PV A

onde n é o vetor normal a superficie do aerofélio e k é o vetor normal ao escoamento.
4 RESULTADOS

Neste capitulo, sdo apresentados os resultados dos trés perfis
aerodinamicos: NACA 4412, NACA 23021 e o aerofdlio obtido a partir destes dois, o
aerofélio BOTTICELLI. As condic¢des iniciais, como o numero de Mach M., nimero
de Reynolds Re,, velocidade de escoamento da corrente livre u e angulo de ataque «
séo tabeladas em cada estudo de caso. Os respectivos resultados em funcédo dos

angulos de ataque e numero de Reynolds estdo tabelados na Tabela 4:
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TABELA 4 - PARAMETROS DE ENTRADA

a Corda, c

Aerofolio Re ° m M
-7.5

NACA 4412 2,251,576 0.0 1.0 0.0875
7.5
-7.5

NACA 23021 2,476,734 0.0 1.1 0.0875
7.5
-7.5

BOTTICELLI 2,026,418 0.0 0.9 0.0875
7.5

Fonte: BOTEZELLI, 2018.

A divisdo dos casos nesses especificos angulos de ataque é pelo fato da
linearidade do coeficiente de sustentacdo no intervalo -7,5° a 7,5°. Desta maneira, €
possivel tracar os gréficos a x C, dentro do intervalo de comportamento linear
(MCCORMICK, 1994). A temperatura adotada para o fluido T,, = 300 K.

4.1 RESULTADOS — NACA 4412

O primeiro caso de estudo é sobre o escoamento no aerofélio NACA
4412. O espacamento da malha nédo-estruturada foi limitada com maxima area de
1.0 x 10~3 m? de face da célula, empregando a técnica de infiltracdo de 10 camadas
nas bordas do aerofdlio com espacamento maximo de 10 x 1072 m. A malha foi
tratada com suavizacao (smoothing grid) e as dorsais do aerofdlio foi dividido em 505
elementos, aumentando a densidade da malha adjacente. Mais detalhes sobre essas
técnicas de malha computacional podem ser vistos nas literaturas de Mauvriplis e
Jameson (1987) e Mani, Willhite e Ladd (1995). Os resultados sédo mostrados abaixo.
As forcas atuantes e pressdes nas trés posicoes de ataque estdo nas Figuras 12, 13
e 14:



Figura 12 — Forgas sobre as dorsais do aerofélio NACA 4412.
ANSYS

Force _Ri18.2
0.02 Academic

XW
0.01 / /l

0.00
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 13 — Mapa de pressdes

. NACA 4412.

Pressure
gy 532.22

Pressure
529.71

I -1339.09

-1962.02

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 14 — Linhas de escoamento. NACA 4412,

34.06

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 15 — Convergéncia da solugao iterativa para a = 7,5°.
Cd, Cl - NACA 4412 - Alpha 7.5

1.4 -
1.2; (\ f\ o
| \/ Ve Vgl Cl=1.21
l_- Ml
o.a;
0.6
0.4
0.2
: \F Cd = 0.04
0__ N
0 20 400 600 "800 ‘1,600‘ '1,500' ' ‘1,400
Iteration
—— Drag (Cd) —— Lft(Cl)
Fonte: BOTEZELLI, 2018.
Figura 16 — Convergéncia da solucéo iterativa para a = 0°.
Cd, Cl - NACA 4412 - Alpha 0
0.5
/‘_\_,—"“_‘__“—
] [\ /\/\’ Cl=0.472
0.47 \/
A
0.3
VARV,
0.2
0.1
V Cd =0.02
o “ 200 400 600 "800 '1,600
Iterations
—— Drag (Cd) — Lift (Cl)

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 17 — Convergéncia da solucéo iterativa para a = -7,5°.
Cd, Cl - NACA 4412 - Alpha -7.5

0.4
0.2 \

0: /\M___

Cd

]
(]

.03

-0.24

TRV AVA S

4 \ Cl'=-0.38

Value

_0,6_: /

-0.8 -

T —
0 200

T T T T T T T T T T |
400 600 800 1,000 1,200
Iteration
— Drag (Cd) — wLift (Cl)

Fonte: BOTEZELLI, 2018.

Com os valores do coeficiente de sustentacdo C; para os trés valores do
angulo de atague, pode-se estimar 0 seguinte comportamento para o aerofolio NACA
4412:

Figura 18 — Estimativa do coeficiente de sustentagcdo €, dentro do intervalo linear. NACA 4412.

Comportamento aerodinamico NACA 4412

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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O coeficiente de sustentacdo € dado pelas equacdes:

Cruasz) = 0,0984 x a+ 0,472 ; 0<a<?75 (89)

CL(4-4-12) =0,1136 xa+ 0,472 ; -7,55a<0 (90)

Comparando, portando, os resultados dos coeficientes de sustentacéo C, dos

tuneis de vento aos valores obtidos, tem-se a Tabela 5:

TABELA 5 — COEFICIENTE DE SUSTENTACAO NACA 4412

a
Aerofélio Referéncia ° C, Re
-7,5 -0,380
CFD
0,0 0,472 2.251.576
7,5 1,21
NACA 4412
-7,5 -0,3851
Tanel de vento[1] 0,0 0,5001 2.000.000
7,5 1,229

[1] MORZOCCA, 2016.
Fonte: BOTEZELLI, 2018.

4.3 RESULTADOS — NACA 23021

A malha computacional para o aerof6lio NACA 23021 construida da mesma forma
gue o aerofdlio NACA 4412.



Figura 19 — Forcas sobre as dorsais do aerofélio NACA 23021.
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.

51



Figura 20 — Mapa de pressfes. NACA 23021.
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.



Figura 21 — Linhas de escoamento. NACA 23021.
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 22 — Convergéncia da solugéo iterativa para a = 7,5°.
Cd, CI - NACA 23021 - Alpha 7.5

1,
0.8 I
U Vo Cl'=0,87
0.6
0.4
0.2
0 v/\’_\_/..—._.a*—h-
Cd =0.02
-0'27\'|‘|'|‘|"\‘l'|‘l‘\"|"|
0 200 400 600 800 1,000 1,200 1,400
Iterations
—— Drag (Cd) — Lift(Cl)
Fonte: BOTEZELLI, 2018.
Figura 23 — Convergéncia da solugao iterativa para a = 0°.
Cd, Cl - NACA 23021 - Alpha 0
0.5
0.4]
034
0.2-
NN\ Cl=0.13
| \_/\/—\___,/—'_“‘—
0.1
NAWAN -
°] \/
\/ Cd =0.02
-0.1- T T T T T T T T T T T T T T . |
0 200 400 600 800 1,000
Iterations
—— Drag (Cd) —— Lift (Cl)

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 24 — Convergéncia da solugéo iterativa para a = -7,5°, NACA 23021.
Cd, Cl - NACA 23021 - Alpha -7.5

0.6+
0.4; \
0.2—_
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s ]
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0.4—_/ V\ /\
4 \/\/\_\/\f_‘\—.___.—._
0.6
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Iteration
—— Drag (Cd) —— Lift(Cl)

Fonte: BOTEZELLI, 2018.

Estimando C, para o aerofélio NACA 23021:

Figura 25 — Estimativa do coeficiente de sustentacdo €, dentro do intervalo linear,
NACA 23021.

Comportamento aerodinamico NACA 23021

1
0.8
0.6
0.4
0.2

0.87
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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O coeficiente de sustentacéo é dado pelas equacdes:

Crz3021) = 0,09867 x @+ 0,13 ; 0<a<75 (91)

CL(23021) =0,09467 xa+ 0,13 ; -7,55a<0 (92)

Comparando, portando, os resultados dos coeficientes de sustentacdo C, dos

tuneis de vento aos valores obtidos, tem-se a Tabela 6:

TABELA 5 — COEFICIENTE DE SUSTENTACAO NACA 23021

a
Aerofélio Referéncia ° C, Re
-7,5 -0,580
CFD 2,0 0,327 2,476,734
7,5 0,870
NACA 23021
-7,5 -0,571
Tanel de vento[1] 2,0 0,3009 2.000.000
7,5 0,8691

[1] MORZOCCA, 2016.
Fonte: BOTEZELLI, 2018.

4.4 RESULTADOS — BOTTICELLI

A construcdo do aerof6lio Botticelli originou-se a partir dos calculos dos
coeficientes aerodinamicos, principalmente do coeficiente de sustentacdo C,, dos
aerofélios NACA 4412 e NACA 23021. As linhas médias e a curvatura maxima foram
formuladas por feedbacks e parametrizacdo da localizagdo de maxima curvatura. A
partir de cinquenta aerofolios distintos com curvas que se aproximavam de ambos 0s
NACAs, obteve-se o desenho de perfil do aerofdlio Botticelli pela técnica da
sobrevivéncia. Isto €, simulacbes em tempo real calculavam os coeficientes de
sustentacao dos cinquenta aerofélios desenvolvidos simultaneamente. Aqueles cujos

resultados divergiam das equacdes de selecéo (Equacdes 93 e 94) eram descartados
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até restar apenas um aerofélio. Desta maneira, obtém-se o perfii com o

comportamento aerodinamico desejado:

1
CDBotticelli = E (CDNACA4412 + CDNACAZSOZI) (93)
CLBotticelli = E (CLNACA4412 + CLNACAZSOZI) (94)

Desta forma, as caracteristicas de voo do aerofdlio Botticelli sé@o
compostas dos comportamentos aerodindmicos dos NACAs. A malha aplicada é
semelhante aos dois procedimentos realizados anteriormente e os resultados séo
mostrados nas Figuras 26 a 32. Os pontos do perfil BOTTICELLI resultantes — perfil

sobrevivente — estdo na Tabela 6:

Tabela 6 — Pontos calculados da superficie do aerofdlio BOTTICELLI

PERFIL BOTTICELLI — PONTOS DA SUPERFICIE

X y
1.00000 0.00150
0.99740 0.00212
0.98930 0.00398
0.97585 0.00702
0.95730 0.01116
0.93370 0.01624
0.90540 0.02210
0.87270 0.02860
0.83580 0.03555
0.79530 0.04288
0.75145 0.05006
0.70480 0.05727
0.65585 0.06412
0.60515 0.07054

0.55325 0.07631



0.50070

0.44810

0.39600

0.34455

0.29480

0.24740

0.20285

0.16170

0.12440

0.09140

0.06310

0.03975

0.02165

0.00890

0.00170

0.00000

0.00379

0.01293

0.02730

0.04669

0.08125

0.08517

0.08790

0.08915

0.08866

0.08645

0.08255

0.07707

0.07014

0.06200

0.05287

0.04292

0.03247

0.02182

0.01057

0.00000

-0.01037

-0.01958

-0.02777

-0.03477
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Fonte: BOTEZELLI, 2018



Figura 26 — Forcas sobre as dorsais. Botticelli.

Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 27 — Mapa de pressdes. Botticelli.
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 28 — Linhas de escoamento. Botticelli.
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Fonte: BOTEZELLI, 2018.
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Figura 29 — Convergéncia da solugéo iterativa para a = 7,5°.
Cd, Cl - Botticelli Airfoil - Alpha 7.5
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Figura 30 — Convergéncia da solugao iterativa para a = 0°.
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Figura 31 — Convergéncia da solugao iterativa para a = -7.5°, Botticelli.
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Estimando €, para o aerofdlio Botticelli:

Figura 32 — Estimativa do coeficiente de sustentacdo €, dentro do intervalo linear,
BOTTICELLI.
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O coeficiente de sustentacéo € dado pelas equacdes:
CL(4412) = 0, 10867 X a + 0, 235 ; 0<ac< 7, 5 (95)
CL(4-4-12) =0,10333xa+0,235 ; -7,55a<0 (96)

Assim, tem-se a Figura 33, o qual compara os resultados dos coeficientes de

cada aerofdlio.

Figura 33 — Comparacéo do coeficiente de sustentacéo €, dentro do intervalo linear.
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5 CONCLUSAO E DISCUSSOES

Neste estudo, sdo aplicados os métodos de Spalart-Allmaras para a
solugcéo da equacéo turbulenta viscosa, utilizando as equac¢fes bidimensionais de
Navier-Stokes para determinar as velocidades e pressbes e, a partir destes, 0s
coeficientes aerodindmicos dos aerofélios. Foram usadas malhas computacionais
triangulares ndo-estruturadas no dominio de estudo. Métodos de Runge-Kutta foram
aplicados como critério de convergéncia e técnicas de suavizacao residual para

acelerar a solucéo.
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Toda aplicacéo é feita com o uso da ferramenta ANSYS (Academic 18),
software com licenc¢a estudante, tendo algumas limitacdes nos niameros de nés nas
malhas usadas. Foram realizadas duas simulac6es nos aerofolios, obtendo resultados
razoaveis que coincidem com os resultados dos tuneis de vento realizados pela NASA
em numero de Reynolds alto (MARZOCCA, 2016). O aerofdlio Botticelli foi originado
apos as simulacbes dos aerofélios NACAs, usando os resultados obtidos destes.
Assim, o comportamento aerodindmico do aerof6lio Botticelli contém caracteristicas
mistas dos NACAs.

Com estes resultados, é possivel concluir que os CFDs proporcionam,
mesmo para casos complexos como o de regime turbulento viscoso, solu¢des rapidas,
precisas e de baixo custo, quando comparadas aos dos tuneis de vento, fazendo do
CFD uma 6tima ferramenta para a engenharia aeroespacial. Uma maior cautela no
trabalho foi necessaria para a constru¢do da malha computacional e condi¢des iniciais
e contorno. No caso da malha, o arranjo e a densidade dos nés influenciam muito na
convergéncia de uma solucéo razoavel com a realidade, exigindo um aprofundamento
nos conhecimentos e nas técnicas de aplicacdo dela. Noutro caso, as condi¢cfes
iniciais sdo importantes para a convergéncia da solucdo. Se forem usadas condicfes
iniciais ndo razoaveis para o regime, ocorrera alguma ndo-convergéncia ou obtencao
de uma falsa solugdo. Para futuros estudos, simular o escoamento na superficie em
maiores intervalos de numero de Reynolds permitiia um estudo com maior
detalhamento dos fenbmenos presentes na mecéanica dos fluidos, melhorando os

calculos dos coeficientes aerodinamicos.
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