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RESUMO

Conhecer o escoamento ao qual uma asa de avido estd submetida é um importante fator de projeto,
pois possibilita conhecer os esforgos, o campo de pressao e velocidade a que a asa esta sujeita. O estudo
proposto consiste na comparagao de um aerofélio Ascender Rigido e um com tomada de ar (semelhante
ao inflavel), elencando as principais diferencas no escoamento e como este afeta nos coeficientes de
performance. As simulagoes foram realizadas utilizando as medidas reais de um tunel de vento,
visando, em um trabalho futuro, a comparagao dos dados obtido numericamente e experimentalmente.
As malhas utilizadas na simulacao foram feitas no software GAMBIT. As equagdes governantes foram
discretizadas e simuladas em software MATLAB utilizando uma rotina ja existente. A fim de tornar
os resultados mais precisos, um estudo detalhado de convergéncia e refino de malha foi abordado,
obtendo a melhor combinacdo de malha espacial e temporal que gere os melhores resultados para
um menor custo computacional possivel. Ao final deste documento foi possivel observar uma grande
diferenca entre esses dois tipos de aerofélios. O aerofdlio inflavel apresentou o dobro de arrasto e um
leve aumento de sustentacdo minima. Portanto utilizar os dados do aerofélio rigido, em projeto de
aerofdlios infldveis, acarreta em diversos erros.

Palavras-chave: Aerofélios Inflaveis, Simulacdo Numérica, Coeficientes de Performance.



ABSTRACT

Knowing the flow wich a plane wing is submitted in is an important project factor, also it allows
to knows the efforts, the pressure field and the velocity wich this wing is subjected in. The purposed
study consists in compare a hard ascender airfoil and as well, a similar one, with an air intake passage
(similar to the inflatable one), describing the main differences in the flow and how this one affects
on the performances coefficients. The simulations were realized using the real measures of a wind
tunnel, looking for, in a future work, the comparison of data obtained numerically and experimentally.
The meshes used in the simulation cases were made on GAMBIT softwares interface. The governing
equations were dicretized and simulated, also, in the software MATLAB, using an existent routine.
Seeking for making the results more accurate, a detailing study of convergence and meshs refine was
addressed, obtaining the better match of temporal and special mesh that produces better results to
the lower computational cost possible. By the end of this document, it was possible to see a large
difference between these two kind of airfoils. The inflatable airfoil presents the doubling drag and a
soft increase of minimum support. However, using the hard airfoil data in an inflatable airfoil project,
brigs out in many several errors.

Keywords: Inflatable airfoils, Numerical simulation, Performances coefficients.
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CAPITULO 1

INTRODUCAO

Nas ultimas décadas, as aplicagoes envolvendo asas inflaveis aumentaram substancialmente. Sua
concepcdo inicial foi para atender a sistemas de desaceleracdo, para os quais nenhum aspecto de
desempenho ou qualidade de voo é relevante (BRENEDETTI, 2020).

No entanto, atualmente as asas infliveis desempenham importantes papeis na engenharia que vao
desde o simples lazer, em aplicagdes como kitesurf, até solucbes sofisticadas, como em sistemas de
recuperacao de veiculos espaciais. A figura [T ilustra alguns exemplos de aplicagoes.

R )ass BRenule o |

(a) Veiculo espacial (b) Recorde mundial da utilizagdo simultdnea de
Kitesurf

Figura 1.1: Exemplo de aplicacGes de asas inflaveis. Fonte: Google imagens

Apesar da notével evolugdo na gama de aplicacbes, o desenvolvimento de asas inflaveis-flexiveis
ainda é bastante empirico e a tecnologia associada restrita aos fabricantes, ou seja, o nivel de conheci-
mento aeronautico publico sobre a ciéncia por tras desses sistemas é muito limitado quando comparado
com a vasta literatura sobre asas rigidas. (BENEDETTI, 2020)

O principal desafio na modelagem asas totalmente flexiveis é a deformacéo da geometria. Ao con-
trario de asas rigidas, paraquedas e parapentes exibem fendémenos aerodinamicos singulares ligados a
sua natureza operacional particular (MASHUD), 2006). De preocupagao relevante, a deformabilidade
da forma em v6o leva a uma variacdo constante nas caracteristicas aerodinamicas em vbo. Isso torna
quase impossivel derivar coeficientes aerodinamicos precisos para andlise de desempenho e estabili-
dade, e entao, torna-se inviavel tentar modelar a asa com base apenas em dados de aerofdlio rigido
(BENEDETTI, 2020).

A abertura de tomada de ar na asa gera como principal desvantagem a perda de eficiéncia aerodi-
namica (FOGELL, p014). A presenca de uma segao aberta na regiao de maior gradiente de pressao do
aerofdlio resulta em reducgao perceptivel da sustentacido e aumento severo do arrasto. Também adici-
ona complexidade ao sistema, ao introduzir um componente interno de fluxo de recirculagdo, ausente

em aerof6lios fechados (BENEDETTI, 2020).

Historicamente, o projeto e o desenvolvimento de paraquedas tém sido em grande parte um
processo empirico, conduzido por programas exaustivos de testes experimentais (TAYLOR, PO03).
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E reconhecido na literatura que é improvavel que haja quaisquer saltos gigantescos feitos no design
de asas inflaveis-flexiveis enquanto o dominio dos testes persistir, e também é um esforco cada vez
mais caro e demorado (IUTT R. CHARLES; NOETSCHER|, P0T0) . Por essas razoes, métodos de
modelagem e simulacdo computacional sdo agora procurados para uso em projeto de inflaveis-flexiveis
(STRICKLAND; HIGUCH]I, 19986).

Além da reducao de custos, a simulagdo numeérica apresenta como principal vantagem a possibi-
lidade de testar diferentes geometrias, sem necessariamente construir um modelo fisico. Na maioria
dos casos é mais simples e barato mudar a malha computacional do que alterar a geometria de um
modelo fisico, permitindo assim, uma maior gama de possibilidades e otimizac¢oes do modelo estudado
na parte de pré-projeto para uma posterior validacdo do modelo em um tinel de vento.

1.1 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Conforme apresentado na sec¢do anterior a literatura atualmente conta com poucos trabalhos
relacionados a perfis ndo rigidos, destes trabalhos importa destacar os trabalhos de: (MASHUD),
2006), (MOHAMMADI; JOHARI, 2009), (FOGELL, 2014) e (BENEDETTI, 2020).

(MASHIID, P006) por meio de um procedimento experimental investigou mecanismo de infla-
mento e distribuicdo da pressao média em um aerofélio por meio de sondas de pressao com tubos
conectados a um medidor de pressao digital, conforme mostra a figura 2. O autor observou que é
necessario um angulo de ataque minimo para o inflamento da asa, pois para pequenos angulos o ponto
de estagnacao fica apds a entrada de ar ndo permitindo o completo inflamento.

[l Boundary layer thickness 5> 2mm

Lower surface

Upper surface

(@) Straight pressure probe (b L-shaped pressure probe

Figura 1.2: Instrumento para aferigdo de pressdo. Fonte: (MASHUD, 2006)

Para (MASHUD, 2006) a recirculagido ocorre somente em pequenas aberturas, o comprimento de
penetragdo seria proporcional ao tamanho da abertura na asa. Portanto nas palavras do autor: O
fluxo de ar interno em si ndo pode ter qualquer efeito significativo na deformacao das asas. No entanto,
¢ importante ressaltar que o método de medicido da pressao interna utilizado por Mashud e Umemura
nao captura a condicao real de distribuicdo de pressao interna em todas as superficies internas, sendo
apenas a pressao interna média. Trabalhos mais recentes como o (BENEDETTI, P020) mostram uma
grande variacdo na pressao em diferentes pontos do aerofélio, portanto a pressao média nao é a melhor
indicagdo para descrever o escoamento.

Os autores (MOHAMMADI; JOHARI, P200Y) previram o fluxo sobre uma aerofélio inflivel usando
a analise CFD (pacote de software Fluent) para comparar o aerofélio rigido com um aerofélio inflavel.
Os resultados sugeriram que o fluxo em torno de aerofélio cria uma bolha de separacdo na borda de
ataque inferior e um vortice preso perto da abertura da célula, conforme mostra a figura I=3. Tanto a
sustentacdo quanto o arrasto foram afetados, mas a redugdo da sustentacido nao foi tao significativa,
enquanto o arrasto sofreu um severo aumento, conforme mostra a figura 2.
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Figura 1.4: Comparagao de coeficientes performance entre uma aerofélio rigido e um inflavel. Fonte:

(MOHAMMADI; JOHARI, 2009)

Simulagbes mais abrangentes, que consideram a interagao fluido-estrutura foram feitas por (EOA
GELI, 2014). Esta simulacdo foi realizada em dominio espacial tridimensional e utiliza método dos
elementos finitos. O autor utilizou trés tipos de configuracées de geometria para explorar seus argu-
mentos. Para a primeira configuracao fez o perfil rigido, depois comparou com o perfil aberto e por
ultimo fez um estudo de um perfil rigido, mas cortado no mesmo ponto do perfil aberto, conforme
mostra a figura 1.

As simulagdes feitas por Fogell confirmam a bolha de recirculagdo que causa uma pequena dimi-
nuicdo da sustentacdo e um aumento de pelo menos duas vezes no arrasto. Algo interessante deste
trabalho se dd por conta da natureza das simulacoes, permitindo visualizar a bolha de circulagdo em
seu formato tridimensional, conforme mostra a figura 8.

O autor também destaca que examinar mudangas na estrutura ou comportamento do fluxo de
ar durante o voo ainda é extremamente desafiador. As interagoes sdo mais complicadas do que em
aerofdlios com fluxo puramente externo, exigindo a consideracio de forcas internas, fator ainda nao
reconhecido pela literatura.
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0.0 0.2 04 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

(a) Perfil integro (b) Perfil aberto

Namalized Velccity
oo 0z 0.4 0.6 0.4 1.0 12 14 L& 1.8 2.0

(c) Perfil integro com corte

Figura 1.5: Linha de corrente para diferentes configuragoes. Fonte: (FOGELL, p014)

(d)

Spanwise position z/s
0.00 0.25 0.50 0.75 1.00
[
(&) legend

Figura 1.6: Linha de corrente 3D. Fonte: (FOGELL, 2014)
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(BENEDETTI, 2020) diferentemente dos trabalhos anteriores, concentra seu foco na distribuicao
dos coeficientes de pressdo. Utilizando um aerofélio ASCENDER com sensores na parte interna do
aerofélio, conforme mostra a figura 4, o autor consegue experimentalmente identificar a pressao nos
sensores e extrapolar o resultado para todo o dominio utilizando equacdes previamente definidas.

e
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Figura 1.7: Esbogo de fluxo interno préximo a entrada de ar. Fonte: (BENEDETTI, 2071)

O aeroflio de (BENEDETTI, p020) foi testado experimentalmente no Tinel de vento do Labo-
ratério de Energia e Meio Ambiente da Universidade de Brasilia (figura [C8) , para 40 combinagoes de
velocidade e angulos de ataque diferentes conforme mostra a tabela . Os dados coletados na bancada
de teste do tunel de vento permitiram descrever importantes fendmenos aerodindmicos, incluindo in-
flacdo e aproximacao de estol. A analise dos dados confirmou descobertas anteriores sobre a existéncia
de um angulo de ataque minimo para a inflacdo e o aparecimento de uma bolha de recirculagdo na
borda de ataque inferior que afeta significativamente o desempenho do aerofélio.

Figura 1.8: Tunel de vento do Laboratério de Energia e Meio Ambiente. Fonte: (BENEDETT, 2020)
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Tabela 1: Casos estudados por (BENEDETTI, PO20)

-20° | -15° | -10° | -5° | 0° | 5° | 10° | 15° | 20° | 25°
3m/s | #1 | #5 | #9 | #13 | #17 | #21 | #25 | #29 | #33 | #37
6 m/s | #2 | #6 | #10 | #14 | #18 | #22 | #26 | #30 | #34 | #38
9m/s | #3 | #7 | #11 | #15 | #19 | #23 | #27 | #31 | #35 | #39
10 m/s | #4 | #8 | #12 | #16 | #20 | #24 | #28 | #32 | #36 | #40

O experimento de Benedettis foi bem sucedido e permitiu o desenvolvimento de instrumentacao
de teste de v60, mas na visdo do autor ainda ha espago para melhorias. Para (BENEDETTI, 2020)
o uso de ferramentas de CFD sdo de suma importancia para entender a interacido entre o escoamento
interno e externo, e como essa interacdo afeta os dinamicamente os coeficientes aerodindmicos em
uma asa inflavel. No entanto para o autor, sem dados experimentais, a melhoria e a aplicacdo desses
codigos tornam-se irrealisticas.

Portanto, a abordagem computacional é, sem duvida, uma ferramenta a ser usada tanto para
investigacao quanto para o design, mas exige dados experimentais para se adequar aos modelos.

1.2 JUSTIFICATIVAS

Conforme apresentado o estudo de aerofdlios dinamicamente inflados é um campo frutifero para
a pesquisa, tendo poucos trabalhos publicados sobre o tema. Possibilitando assim espago para novas
contribuicdes e descobertas. Neste quesito, a simulagdo numérica se sobressai pelo seu baixo custo
quando comparado a experimentacao cientifica.

Além disso, o Laboratério de Energia e Ambiente da UnB realizou uma pesquisa experimental
em aerof6lios dinamicamente inflados. Na tese de doutorado de (RENEDETTI, 2020) ( defendida em
Janeiro de 2021) um aerofdlio Ascender com tomada de ar (I9) foi instrumentado com sensores de
pressao diferencial acoplados na superficie superior e inferior da asa. Foram coletados dados de pressao
diferencial do aerofélio na faixa de 3 a 10 m/s com angulo de ataque variando de -20 a 20 graus. Tal
instrumentacdo permitiu caracterizar fendmenos bem especificos causados pela entrada de ar. Tais
fenémenos podem ser melhor compreendidos e explorados através de simulagdo numérica. Para tal, o
ENM, em parceira com a FGA, estd desenvolvendo um cédigo dedicado para estudo desses aerofélios.
Numa primeira etapa (esse trabalho) serd adaptada uma rotina computacional, disponibilizada por
(CUNHA|, p0i0), para avaliar o escoamento em torno de 2 tipos de aerofdlio Ascender: Fechado e
aberto, conforme pode ser visto na figura 1.
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Figura 1.9: Aerof6lio Ascender com tomada de Ar. Fonte: (BENEDETTT, 2020)

(a) Perfil integro

-~ e

(b) Aerofdlio com tomada de ar

Figura 1.10: As duas configuracoes que serdao estudas

Todos os aerofdlios, mesmo numericamente, serao avaliados no dominio de um tunel de vento.
Essa escolha foi feita para facilitar a comparagdo com os dados experimentais de (BENEDETTI,
2020), pois a camada limite do tinel infere no escoamento. Portanto utilizar um dominio infinito nao
representaria o problema estudado, comprometendo assim a comparacio dos dados.

Nessa primeira etapa alguns poucos angulos serdo simulados, pois reproduzir os 40 casos do
experimento de (BENEDETTI, P020) demandaria muitas horas computacionais e um grande armaze-
namento de dados. Cada simulacdo tem por volta de 120 mil a 160 mil pontos na malha, demorando
assim para cada simulacao de 18 a 36 horas de num notebook padrao e necessitando de pelo menos
3 Gb de armazenamento de dados. Portanto neste primeiro momento o foco ficara na otimizacao da
malha computacional, a correta aplicacdo das condi¢oes de contorno e resolucdo dos problemas de
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armazenamentos.

Numa etapa posterior, o cédigo sera confrontado com os dados obtidos experimentalmente, sendo
otimizado visando reduzir os erros e representar da melhor forma a realidade. Realizada essa etapa
de aprimoramento a rotina computacional serd estendida para catalogacdo em massa deste tipo de
aerofélio, buscando apoio junto a universidade para o fornecimento de infraestrutura. Estima-se que
sejam necessarias 2880 horas de simulacao e 2 TB de armazenamento em nuvem.

1.3 OBJETIVO GERAL

Caracterizar o escoamento em torno de duas configuragoes de aerofélios no tinel de vento do
Laboratorio de Energia e Ambiente da Universidade de Brasilia. FElencar as principais diferengas
entre as duas configuragoes de aerofdlios nos coeficientes de performance, no processo de formagao de
vortices e comportamento dos campos de velocidade e pressao.

1.3.1 OBJETIVOS ESPECIFICOS

o Adaptar o modelo de (CUNHA| 2010) para estudo de escoamento de baixo Re em torno de

aerofélios em tunel de vento;

e Desenvolver uma malha que permita convergéncia da solucdo numérica para elevados dngulos
de ataque;

e Determinar o passo temporal e tempo de simulagdo adequados para descrever os fenémenos;

e Obter e comparar os coeficientes de performance para as duas diferentes configuragoes;

1.4 METODOLOGIA

Serao resolvidas as equagoes do Movimento e Continuidade, para um escoamento incompressivel.
Para tanto as equacoes governantes do problema serdo discretizadas segundo a metodologia CFVEM.

O rotina computacional utilizado serd a de (CUNHAI, PUT0) que é um cédigo escrito em software
Matlab capaz de simular escoamentos laminares e transientes ao redor de objetos ao longo do tempo,
fornecendo ao final da interacio a pressao e velocidade em todos os pontos do dominio.

As malhas utilizadas serdo construidas no software Gambit em que um scrip sera feito, em que
as entradas serdo as coordenadas do aerofélio, angulo de ataque e os pontos do dominio, que neste
trabalho serdo as medidas reais do tunel de vento da universidade de Brasilia(figura IX). Como as
coordenadas serdao as mesmas em todas as simulagoes, feito o scrip bastara mudar apenas o angulo de
ataque e todas as malhas utilizadas nesses documento serao criadas.

A validacao da rotina computacional serd feita para em um escoamento cruzado com um cilindro
circular. Apds a validacao da simulagdo o aerofélio Ascender serd simulado para diferentes velocidades
de entrada e angulo de ataque, obtendo os campos de velocidade e pressao e os coeficientes de arrasto e
sustentacgao, além da observacao de importantes fendmenos no escoamento, como ponto de separacao,
aparecimentos de vortices e influéncia das paredes do tunel de vento.

O problema de asas inflaveis é complexo e envolve diferentes fenémenos fisicos. Sao dois esco-
amentos com caracteristicas diferentes, o interno e externo. Além disto a estrutura da asa interfere
no problema adicionando componentes de tensdo. Diante do exposto delimitar é preciso, neste tra-
balho o foco serd o ponto de partida afim de se familiarizar com o método computacional, com o
desenvolvimento de malhas e com o problema de armazenamento.
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1.5 ORGANIZACAO DO TEXTO

Este trabalho contém cinco capitulos. Um breve resumo dos capitulos é dado a seguir.

No capitulo 2 é apresentada a base tedrica da aerodindmica, apresentando as principais equacoes
e principios utilizados neste documento.

No capitulo 3 é apresentado o método numérico que serd utilizado na solugdo das equacoes
diferenciais, bem como o caso de validagdo numérico.

No capitulo 4 sao apresentados resultados da simulag¢des obtidos para o perfil rigido e com tomada
de ar. Apresentando os campos de velocidade e pressao, coeficientes de performance.

No capitulo 5 sdo apresentadas algumas conclusoes a respeito do que foi discutido no trabalho.



CAPITULO 2

FUNDAMENTACAO TEORICA

Nos topicos seguintes serdao apresentados a fundamentacao tedrica sobre os temas tratados neste
relatério. A fundamentagao foi baseada em livros de mecénica dos fluidos, artigos e periédicos sobre
o tema. A revisao buscard fornecer todas as equagdes e principios utilizados neste documento.

2.1 NUMERO DE REYNOLDS

O ndmero de Reynolds segundo (WHITH, 2010) é um ntimero adimensional usado em mecanica
dos fluidos para o calculo do regime de escoamento de determinado fluido sobre uma superficie. E
utilizado, por exemplo, em projetos de tubulacdes industriais, aeronaves, foguetes e embarcacoes.

O seu significado fisico é um quociente de forgas: forcas de inércia (vp) por forgas de viscosidade
(/D). E expressado como:

_ pvD
1

Re (2.1)

Sua principal func¢ao é caracterizar o escoamento quanto laminar, transiente e turbulento

2.2 NUMERO DE MACH

Pode-se definir o niimero de de Mach como a relagdo entre a velocidade do fluido numa secao e
a velocidade no som na mesma se¢ao (BRUNETTI, P00T1), conforme mostra a equacao P22

M =

v
C

M< 0.2 - Escoamento incompressivel.

0.2<M<1- Escoamento subsonico.

M>1- Escoamento supersonico.

2.3 EQUACAO DA CONTINUIDADE

O principio de conservacdo de massa para um volume de controle pode ser expresso como: a
transferéncia total de massa para dentro ou para fora de um volume de controle durante um intervalo

10



2.4. EQUACOES DO MOVIMENTO PARA UM FLUIDO NEWTONIANO 11

de tempo At é igual a variacdo total (aumento ou diminuigdo) da massa total dentro do volume de
controle durante At (CENGEL, 2007).

Podemos utilizar o teorema de Transporte de Reynolds, para Bg;ss=Mg;st, € pela andlise dimen-
sional temos q b=1, resultando na equacao 223

dMsist 8/? RN
= — .dA 2.
— /\/Catdv+/scpvnd (2.3)

Temos que pelo principio de conservacao da massa % = 0. O que resulta na formulagdo
integral da equacao da continuidade (22):
0
/ Pav [ porda=o. (2.4)
ve ot sc

Utilizando o teorema da divergéncia de gauss em conjunto com o teorema da localizacdo na
equagao 24, se obtém a formulagao diferencial da equagdo da continuidade(23):

9p .
E + V- (pv) (2.5)

A equagao da continuidade para fluido incompressivel, se resume:

V=0 (2.6)

2.4 EQUACOES DO MOVIMENTO PARA UM FLUIDO NEW-
TONIANO

Para um fluido Newtoniano, a tensao viscosa é proporcional & taxa de deformacio por cisalha-
mento (taxa de deformacao angular) (I"MCDONAT.D, 2001), diante disso o engenheiro francés Louis
Marie Henri Navier (1785-1836) e o matemaético inglés Sir George Gabriel Stokes (1819-1903) propu-
seram, de forma independente um do outro, uma equagao constitutiva para o tensor tensoes para um
fluido newtoniano(CENGEL, P007), conforme é mostrado na equagao (2-0):

2

o = —pl+ VT + (VD)) - Zp(V.O)L (2.7)
Aplicando o divergente ao tensor de tensoes o, equagdo 274, se obtém:
0~ 1 ~
V.o =—=Vp+ uV=o+ g,uV(V.fu) (2.8)

Pode-se entdo aplicar o tensor de tensdes na equagdo de Cauchy e obter a versdo convectiva da
equagdo de Navier Stokes:

o, . s L1 . o
5 (V) + V.(p00) = =Vp + pV*5 + 2puV(V.9) + pg (2.9)

Utilizando um pouco de manipulagao algébrica, podemos escrever a equacdo 9, em termos da
derivada material:

Dy o . o1 T
P =P | B TEVE| = Vot pVia+ guV(V.0) + pg (2.10)
T ) N T e W

Onde:
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1. Termo transiente.

2. Termo Convectivo.

3. Termo de forgas de pressao.
4. Termo difusivo ou viscoso.
5. Termo de compressibilidade.

6. Termo de forca de campo.

A equagdo de Navier Stokes é a pedra fundamental da mecanica dos fluidos, trata-se de uma
equacao diferencial parcial ndo permamente, nao linear, de segunda ordem. Infelizmente soluc¢tes
analiticas ndo podem ser obtidas exceto para campos de escoamento muito simples(CENGEL, 2007).

A equagao P10l apresenta quatro incognitas( trés componentes de velocidade e uma de pressao),
logo precisa-se de mais uma equacao para tornar o problema soluciondvel, essa equagao é a equacao

Pode-se ainda utilizando, a equagdo da continuidade (equagao 8) para fluidos incompressivel e
o conceito de pressdo modificada, escrever a versao incompressivel da equacdo de navier stokes:

p(g:+avé):—vp+uv%7 (2.11)

2.5 CONDICOES DE CONTORNO

Nesta seccao serao rememoradas os principais tipos de condigoes de contorno. Que servirdo de
base para para o desenvolvimento das condig¢oes de contorno utilizadas neste trabalho.

2.5.1 Condigoes de contorno de nao escorregamento
Esta condicao é sem duvidas a mais utilizada, ela estabelece que para um fluido com em contato

com uma parede solida a velocidade do fluido deve ser igual a da parede, em outras palavras ndo héa
escorregamento entre o fluido e a parede(CENGEL, 2007) .

ﬁflm'do = ﬁparede (212)

Esta condicao deriva da viscosidade. A viscosidade causa um atrito entre o escoamento e a parece,
devido a esse atrito a particula absolve a velocidade da parede.

2.5.2 Condicoes de contorno de interface

Em uma interface entre dois fluidos, as velocidades dos dois fluidos devem ser iguais. Além disso,
a tensao de cisalhamento paralela & interface dever ser a mesma em ambos os fluidos (CENGEL, 2007)

Ta = Up (2.13)

s, A= 1s B (214)



2.6. ESCOAMENTO LAMINAR VERSUS TURBULENTO 13

2.5.3 Outras condicoes de contorno

Dependendo do tipo de problema, surgem outras condi¢oes de contorno. Por exemplo, frequen-
temente é preciso definir condi¢bes de contorno de entrada, condigées de contorno de saida e alguns
casos condigoes de contorno simétricas(CENGEL, 2007).

2.6 ESCOAMENTO LAMINAR VERSUS TURBULENTO

Segundo (BRUNETTI, 2011) Alguns escoamentos sdao suaves e ordenados enquanto outros sao
um tanto cadticos. O movimento altamente ordenado dos fluidos caracterizado por camadas suaves do
fluido é denominado laminar. A palavra laminar origina-se do movimento de particulas adjacentes do
fluido agrupadas em laminas. O escoamento dos fluidos de alta viscosidade como os éleos com baixas
velocidades é tipicamente laminar.

Por sua vez o movimento altamente desordenado dos fluidos que ocorre em velocidades altas e
é caracterizado por flutuacoes de velocidade é chamado de turbulento. O escoamento de fluidos de
baixa viscosidade como o ar em altas velocidades é tipicamente turbulento.

Para (CENGEL, 2007) o regime de escoamento laminar é caracterizado por linhas de corrente
suaves e movimento altamente ordenado, e é turbulento no segundo caso, caracterizado pelas flutuagoes
de velocidade e pelo movimento altamente desordenado.

O escoamento de transi¢do do escoamento laminar para turbulento ndo ocorre repentinamente; ele
ocorre em alguma regido na qual o escoamento flutua entre os escoamentos laminar e turbulento antes
de tomar-se totalmente turbulento. A maioria dos escoamentos encontrados na pratica é turbulento.

2.7 AEROFOLIOS

De acordo com (ANDERSON, 2015) aerofélio é definido como um objeto aerodinamico e de
perfil constante, portanto trata-se de um problema bidimensional. O aerofélio representa a seccao
transversal de uma asa, trata-se da sua representacdo mais simples. A ideia de aerofélio é muito util
para simplificar simula¢ées quando possivel, pois ao invés de simular a asa inteira em uma simulacao
3D se simula apenas seu perfil em uma simulagao 2D.

Com a evolugao da aviagdo, as asas passaram de simples estruturas de madeiras cobertas por um
pano para construgdes complexas com maiores espessuras, com estruturas mais robustas, permitindo
voos mais seguros e longos. Logo um o estudo das asas, em especial sua secgao transversal(aerofélio),
que fornece importantes parametros para um simulacao 2D, se faz necessario. A nomenclatura padrao
de um aerofélio é definida conforme mostra a figura 21 :

Espessura
Linha média do gerofdlio
Bordo de ataque Bordo de fuga

| Argueamento

— Corda ¢ —

Figura 2.1: Nomenclatura basica de um aerofélio. Fonte: Anderson.
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2.8 ESCOAMENTO SOBRE CORPOS: ARRASTO E SUSTEN-
TACAO

O escoamento de fluidos sobre corpos rigidos ocorre frequentemente na pratica; e ele é responsavel
por numerosos fenémenos fisicos, tais como a forca de arrasto que age sobre automoveis, linhas de
transmissao de energia, arvores e canalizagOes de dgua submersas; a sustentacao desenvolvida pelas
asas de um avido; ascensao da chuva, neve, granizo e particulas de p6 em ventos fortes, entre outras
aplicacoes(CENGEL, 2007).

Quando um fluido se move sobre um corpo rigido, ele exerce forcas de pressao normais a superficie
e forcas de cisalhamento paralelas a superficie ao longo da fronteira externa do corpo. Geralmente
estamos interessados na resultante das forcas de pressao e cisalhamento agindo sobre o corpo e nao
nos detalhes das distribui¢oes dessas forgas ao longo de toda a superficie do corpo (CENGEL, 2007).
A componente das forcas resultantes de pressao e de cisalhamento que age na direcdo do escoamento é
chamada de forca de arrasto (D); e a componente que age na dire¢gdo normal a diregdo do escoamento

¢ chamada de forga de sustentacao (L).

A sustentagdo na pratica pode ser considerada devida inteiramente a distribuicdo de pressao nas
superficies do corpo, ja que a contribuicao dos efeitos viscosos é praticamente depressivel, logo a forma
do corpo tem uma influéncia fundamental sobre a sustentagdo (CENGEL, 2007).

A forca de sustentacao pode ser definida em termos da pressdo dinidmica, area da asa e coeficiente
de sustentacao(ANDERSON, 2015), conforme mostra a equagdo mostra a equagao:

1

Fr = —poov>, S ¢ (2.15)
~—
Y

1

Onde:

1. Pressao dinamica.
2. Area da asa.

3. Coeficiente de sustentagao.

Com o deslocamento de um fluido sobre um corpo nele imerso, surge uma for¢a que se relaciona
com a forma do corpo chamada forca de arrasto. Essa age de forma negativa ao movimento do corpo,
atrapalhando o desempenho(BRUNETTI, 201T).

Podem existir diversas configuracdes de asas diferentes, com caracteristicas aerodinamicas igual-
mente diversas, com isso a for¢a de arrasto se relaciona com essas diversidades se opondo ao movimento
e agindo em um ponto fixo em relagdo a asa Anderson. Essa forca pode ser expressa como:

1
Fp = =psot® S ¢4 (2.16)
~—

Onde:

1. Pressdo dinamica.
2. Area da asa.

3. Coeficiente de arrasto.

Tendo em vista o conceito mencionado, projeto entdo deve visar reduzir o arrasto visando um
menor gasto de poténcia para o desenvolvimento do voo.
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2.8.1 Coeficiente de sustentacao e arrasto

Os coeficientes de sustentagdo e arrasto podem ser definidos em func¢do do angulo de ataque(«),
do nimero de Mach(M) e do nimero de Reynolds (Re) e variam para cada tipo de perfil Anderson.

Isolando os coeficientes nas equacoes P13 e P18, obtemos:

2F7T,
= — 2.17
CL PU?)OS ( )
2Fp
= 2.18
¢D pUgOS ( )

Segundo (Oriol Colomés,2010) podemos escrever as forgas de arrasto e sustentagdo em um aero-
folio:

v

Fr, = —/S (pyagnx = pny> as (2.19)
(9’[)15

Fp = /S (pl/anny - pnx> ds (2.20)

2.9 TUNEL DE VENTO

Os thneis de vento sdo amplamente utilizados na indtstria aeroespacial, naval, automotiva e de
construcao civil. O tinel de vento tem por objetivo simular os efeitos do fluido ao redor ou sobre os
objetos, fornecendo informagoes importantes para solu¢do de problemas aerodindmicos.

O estudo do escoamento ao redor de um corpo é algo complexo para engenharia. Apesar de todo
o avanco dos métodos computacionais ainda é necessario a realizacao de testes experimentais para
confirmar as simulagées. No entanto muitas vezes é impossivel ou economicamente inviavel realizar
um experimento conforme ele acontece, devido as dimensoes, condic¢bes fisicas e riscos envolvidos.
A solugdo para este caso é reproduzir as condigbes do fenémeno real em laboratorio por meio de
simulag¢Oes em escala. Para isso s@o necessarios equipamentos projetados cuidadosamente para atender
a série de parametros que relacionam o fenémeno real ao ensaio, e garantir que todas as condi¢es
sejam reproduzidas satisfatoriamente, gerando dados confidveis (HUCHO!, T987)

Cada modelo de tunel de vento sdo adotadas regras que definem caracteristicas geométricas de
acordo com sua finalidade. No entanto, configuracdo mais usual de um tunel vento é dividida em
5 partes principais: O bocal de contragdo, a segdo de testes, o difusor (ou difusores), a cAmara de
estabilizacdo e o sistema de propulsao.

Segundo (BARLOW; RAH, 1999), cada parte do tuinel de vento tem critérios de construgao
especificos, no entanto o elemento mais particular é a cAmara de testes que deve ter o formato adequado,
material adequado, boa visibilidade e espago suficiente para uma boa alocacdo do modelo, de forma
que nao haja interferéncia no escoamento.



CAPITULO 3

CODIGO NUMERICO E METODOLOGIA

Cada vez mais problemas complexos de mecanica dos fluidos podem ser resolvidos de maneira
numérica. A utilizacdo de técnicas numéricas robustas na solugdo de tais problemas é imprescindivel.
As técnicas que utilizam malhas nao estruturadas estdo sendo cada vez utilizadas devido a maior fle-
xibilidade que estas apresentam na discretizagdo de dominios complexos(MALISKAI, 2004). A técnica
que serd utilizada neste trabalho ¢é a técnica de volumes de controle baseada em elementos (Control
Volume Finite Element Method, CVFEM).

Trabalhos pioneiros com esta técnica sao os de (BALIGA|, 1978) e (BALIGA; PATANKAR), 19%0).
A partir destes trabalhos a técnica se consolidou nos anos que seguiram com a contribuicdo de muitos
outros pesquisadores. O CVFEM é um método de volumes finitos que utiliza malhas nao estruturadas,
construidas com base em elementos triangulares, gerados principalmente por triangulacao de Delaunay
(TV[AVRTPT‘TS, i99(]).

No CVFEM uma malha de elementos finitos é utilizada para discretizacdo do dominio geométrico
e outra malha de volumes finitos é utilizada para discretizacdo das equacoes diferenciais.

Quando se utiliza uma técnica numérica os cdlculos sao realizados apenas em certos pontos do
dominio de cédlculo. No método aqui utilizado as malhas de elementos sao gerada por triangulagao de
Delaunay e a malha de volumes de controle é obtida pela aplica¢do do método das medianas(CUNHA
VERAS, P00R).

As funcoes de interpolacido possibilitam que os célculos sejam efetuados nos demais pontos do
dominio. Se o problema néo é unidimensional dificilmente podera ser obtida uma funcao de interpola-
¢a0 que represente de maneira exata um certo fenémeno, logo as fungoes de interpolacao forneceram
apenas valores aproximados. Uma maneira simples de obter os valores de propriedade ¢ em qualquer
pontos dentro de um elemento e através de interpolagao linear(CUNHA:; VERAS, 2006). O esquema
de interpolacao linear, LI, pode ser escrito como:

¢ =AX +BY +C (3.1)
A Construcdo do Volume de Controle pelo Método das Medianas. Este método consiste em

ligar o centro geométrico dos tridngulos aos pontos médios dos lados dos triangulos(SCHNEIDER:
MATISKAL ). A figura B apresenta dois volumes construidos pelo método das medianas.
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Figura 3.1: Volume finito originado no processo da mediana. Fonte: (SCHNEIDER; MALISKA, )

A figura B2 ilustra um elemento triangular 123 que compde o volume de controle e seu novo
sistema coordenado alinhado com o escoamento médio:

Figura 3.2: Malha tridngular de interpolagao. Fonte: (SCHNEIDER:; MALISKA), )

As equagoes governantes deste problema serdo as equagoes de quantidade de movimento (equagao
B2) e continuidade (equagdo BZ3) para um regime incompressivel. As equagoes de Navier-Stokes sdo
equagoes diferenciais que descrevem o escoamento de fluidos. Sdo equagtes a derivadas parciais que
permitem determinar os campos de velocidade e de pressao num escoamento ao longo do tempo.

o5
p (61’ + 17.%) = —Vp+ uV3y (3.2)
0 .,
a—’t) FV - (pF) =0 (3.3)

A solugao segregada das equagdes de conservacdo da quantidade de movimento e da equagao de
conservacao da massa ¢ dificultada pela inexisténcia de uma equacao para descrever a evolugdo do
campo de pressao. Este problema é bastante discutido na literatura e é conhecido como problema de
acoplamento pressao-velocidade (MALISKAI, 2004).

A rotina de (CUNHAI, 2010) resolve o problema do acoplamento pressao-velocidade seguindo os
passos descritos em Prakash e Patankar (1985), onde o acoplamento é resolvido utilizando varidveis
primitivas (velocidade, pressao), co-localizadas, interpoladas sobre os mesmos elementos e a integracao
da equagao de conservagao da quantidade de movimento é realizada sobre o mesmo volume de controle
para velocidade e presséao.

Apés calculado o campo de velocidade e pressdo serd possivel calcular os coeficientes de susten-
tagdo e arrasto utilizando do conjunto de equagoes da B4 a B2

2F7T,

= LS 34

CcL
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2P
8%

Fp = —/S (puanna7 - pny> as (3.6)
avt

Fp = /S (pl/anny - pnx> ds (3.7)

As equagdes governantes serao discretizadas por CVFEM que utiliza duas malha para a resolugao
do problema: Uma triangular de interpolacao e uma de volumes finitos para discretizagao das equagoes.
Construidas as malhas serd utilizada a rotina computacional de (CUNHA], 2010) feita em software
Matlab.

A figura B3 apresenta um diagrama esquematico de como o codigo funciona. O cddigo inicia
pela leitura da malha computacional, o Matlab 1é as coordenadas da malha feita no software Gambit,
faz alguns ajustes de contorno e cria as malhas triangulares e de volume de controle e em seguida sao
aplicada as condicoes de contorno. E necessario escolher qual condicdo de contorno, quais os pontos
do dominio em que ela estard presente e como ela afetarda os pontos do dominio.

Para a resolucao das equagoes governantes é necessario o valor de algumas propriedades na inte-
ragao posterior, isso se deve a discretizacdo das derivadas temporais. O cédigo calcula esses valores
arbitrarios e assume como hipotese. Apds a resolucao das equagdes governantes as hipdteses assumidas
pela rotina computacional sdo verificadas, se as hipoteses estiverem dentro da tolerancia os valores de
velocidade e pressao serao aceitos e armazenados. Caso as hipdteses nao estejam corretas, se assume
novos valores e recomeca o processo até que estejam dentro da tolerancia. Esta etapa do cédigo com-
putacional pode demorar varios minutos e ela representa apenas uma interagdo. Para se descrever
um escoamento ¢ necessario milhares de interagées com um diferencial de tempo, dt pequeno, ou seja,
para simular pouco tempo real é necessario muito poder computacional.

A rotina computacional de (CUNHAI, 2010) é validada para casos mais complexos que os tratados
aqui neste documento, sendo utilizadas em diversos artigos de Transferéncia de Calor em revistas
grande expressao, mas como foram feitas algumas alteragoes nesta rotina, para uma maior seguranca
nos resultados aqui apresentados, serd feita uma nova validacao.
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‘ Inicio ’
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Fim da Rotina Computacional

Figura 3.3: Fluxograma da evolu¢do temporal da rotina de (CUNHAI, 2010)
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3.1 CONVERGENCIA NUMERICA

O objetivo da verificagdo da convergéncia é de garantir que a solugdo encontrada satisfaz o
conjunto de equagtes com suas respectivas condigoes iniciais e de contorno. As equagbes governantes
sao resolvidas para cada instante de tempo, em cada instante ocorre um processo interativo buscando
a convergéncia dos resultados.

Para verificar a convergéncia utiliza-se a funcio RMS do software matlab. Essa funcado calcula
o distanciamento entre dois vetores, no caso especifico deste trabalho esta funcdo é utilizada para
calcular o distanciamento do vetor velocidade em n-1 e em n, em que n representa o nimero de
interacoes feitas até entdo, se essa distancia for menor do que o valor pré-definido,107% | considera-se
que a interagdo convergiu e pode seguir para o préximo instante.

Inicio da verificagao da convergéncia

Distanciamento=
rms|v(n-1);v(n)]

Nao
Distanciamento<Erro >——— Recalcula para n+1

Sim

Avanca para o proé-
ximo instante em t+dt

TUINHAI, P010)

Figura 3.4: Fluxograma da anélise de convergéncia ((

3.2 VALIDACAO NUMERICA

O caso de teste considera o escoamento cruzado com um cilindro circular. O dominio utilizado nas
simulacOes é apresentado na Figura B3, cujo tamanho é definido pelos parametros Ds e Ls. O tamanho
caracteristico do cilindro circular é D. Trés contornos sdo identificados no dominio: Meio, Saida,
Cilindro. No contorno Meio a condicao de contorno foi de corrente livre, ou seja, para componente-x de
velocidade foi ajustado Ux=1 e para componente-y de velocidade Uy=0. No contorno Saida a derivada
da componente-x de velocidade normal ao contorno foi assumida nula (0U,/0x), a componente-y de
velocidade foi assumida nula (Uy=0) e a pressdo foi ajustada igual a pressdo atmosférica, 101325Pa,
respectivamente. No contorno cilindro a condigao de nao deslizamento foi considerada (Ux=0 e Uy=0).

Para ajuste dos casos de simulagéo foi admitido Ds=130 e Ls=Ds/2 para defini¢do do dominio.
Foram adotados Ux=1, D=1 e p=1, deste modo, para cada niimero de Reynolds calculou-se u=1/Re.
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Figura 3.5: Dominio de simulagao.

A malha utilizada nas simula¢bes é apresentada na figura B@A. Trata-se de uma malha néo
estruturada que possui possui 115954 vértices e 231246 elementos triangulares.

Figura 3.6: Malha néo estruturada de elementos finitos triangulares.

Para Re=20 e Re=40 os campos de velocidade convergiram para o regime permanente, por isso
nao houve a necessidade de média temporal para o cdlculo dos coeficientes de sustentacao e arrasto.
Na tabela 1 sdo apresentados os coeficientes de sustentagao e arrasto calculados. Sao valores similares
aos de (FORNBERG, I980), tanto para Re=20, quanto para Re=40. Nao foram realizados testes
para Re>40, pois o escoamento se tornava transiente, o que exigiria média temporal dos coeficientes.
Este a utilizacdo da média temporal poderia causar problemas na comparacdo dos resultados, pois
este trabalho poderia utilizar uma média diferente da utilizada no artigo de referéncia.

Tabela 2: Legenda da Tabela: Comparacao do coeficiente de arrasto

Nuamero de Reynolds 20 40

Cd Cd

(FORNBERG, 1980) 2,08 1,50
(CIINHA|, 2010) 2,08 11,4959

Dado os resultados da tabela 1, em que o cédigo de (CUNHAI, 2010) concordou com os resultados
de (FORNBERG, 1980) temos seguranga de prosseguir com as simulagoes, pois para as simulagoes do
aerofélio apenas mudarao as malhas computacionais utilizadas e as condi¢des de contorno, nao sendo
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feita mais nenhuma alteracdo posterior na rotina computacional.

3.3 MALHA COMPUTACIONAL

Temos da figura B2 que a principal entrada da rotina computacional é a malha. A malha com-
putacional deve ser capaz de reproduzir as mesmas dimensoes do tinel de vento utilizado (figura [X)
e do aerofélio( figura [9), com uma boa discretizagao e refino.

As malhas utilizadas neste documento foram feitas no Software GAMBIT. Para tanto foi cons-
truido um script genérico para gerar as malhas, neste documento sao colocadas as coordenadas do
aerofdlio e dominio, além angulo de ataque e comprimento de corda. Construido o script ele é capaz
de gerar em poucos segundo uma malha computacional do caso estudado em qualquer angulo ataque
escolhido pelo usuario. Portando as malhas utilizadas neste trabalho poderam ser aproveitadas em
outras pesquisas.

A figura BT mostra um exemplo de malha criada no Software GAMBIT, para esta figura foi
utilizado o dngulo de 20° e as medidas exatas do tiinel de vento e aerofélio. Esta malha possui 13800
elementos triangulares, que é considerado um ntimero baixo de elementos para uma malha com essa
dimensao.

Figura 3.7: Malha computacional para um angulo de ataque de 20 °

Foi possivel utilizar um baixo de elementos devido ao refino em segdes criticas. O software
GAMBIT permite aumentar o refino da malha em alguns pontos especificos, essa opc¢ao foi utilizada
para a vizinhanga aerofélio e para as paredes do tunel de vento, pois sdo regides criticas do cédigo, a
pressao e a velocidade variam consideravelmente de um ponto para outro. A malha deve ser refinada
o suficiente a ponto de captar essas variacoes. Nao foi utilizado este maior refino em toda a malha
pois buscou-se otimizag¢ao do recurso computacional.

Um maior refino em toda a malha traria um alto custo computacional para pouco beneficio no
resultado. Entao foi adotada essa estrategia: tamanho dos elementos vao aumentando conforme vao
se distanciando das paredes do tunel de vento e aerofdlio estudado conforme pode ser visto na figura
B3R, que representa os pontos das malhas utilizadas nas duas configuracoes.
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(a) Perfil integro

(b) Aerofdlio com tomada de ar

Figura 3.8: Malha de elementos triangulares, para um angulo de ataque de 15°

Feitas essas consideragao, o Software GAMBIT fornece um arquivo de texto com todas as coor-
denadas dos pontos da malha. O cédigo de (CUNHAI, PI10), entdo 1é este arquivo e cria duas malhas,
uma de elementos triangulares e outra de volume de controle.

As malhas geradas podem ser vistas nas figuras B9 e B10. A figura B representa a malha de
elementos triangulares, nesta figura foi aplicado um zoom para destacar a formagao dos elementos e o
refino préximo ao aerofélio, esta malha serd utilizada para interpolar o dominio.

A figura B representa a malha de elementos poligonais, nesta malha também foi aplicado o
zoom. A malha de volumes poligonais é utilizadas para discretizar as equagoes governantes, onde um
ponto é influenciado por todo os outros pontos do mesmo volume. Foi representada apenas a malha
triangular do perfil fechado para evitar repeticoes, mas a mesma malha foi feita para o perfil com
tomada de ar.

E importante salientar que antes de se chegar nessa configuracio ideal de malha outras ideias
foram tentadas. Dentre essas tentativas pode-se destacar simular apenas a secao de teste do ttnel
de vento e entrar com um perfil de velocidades. Mas conforme observado nas simulagoes, o perfil de
velocidades de entrada varia muito, deixando os resultados muito instaveis e pouco precisos.

Ao simular o tinel de vento inteiro, se garante a precisao dos resultados, pois o perfil de velocidades
vai se desenvolvendo ao longo de todo o tunel, deixando a simulacdo bem estavel. Outra vantagem
de se simular o tunel inteiro estd em controlar a velocidade do tubo de Pitot facilitando a posterior
comparacao com resultados experimentais, conforme mostra a sec¢ao posterior.

A tabela B fornece a quantidade de tempos utilizadas em cada configuracdo e o tempo médio de
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Malha de elementos triangulares

X(m)
Figura 3.9: Malha computacional para um angulo de ataque de 20 °

processamento. O tempo de processamento varia bastante da criticidade do cédigo. Portanto a tabela

B fornece apenas uma estimativa.

Tabela 3: Quantidade de pontos Versus Tempo de processamento

Q.Elementos | Tempo de processamento

Perfil Integro 112457 24 Horas

Perfil Aberto 166086 27 Horas
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Figura 3.10: Malha de elementos triangulares, utilizada para discretizar as equagoes
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Figura 3.11: Malha computacional para um angulo de ataque de 0 °
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3.4 APLICACAO DAS CONDICOES DE CONTORNO

Nessa seccao serao mostradas as condi¢Ges de contorno utilizadas védlidas para os 2 casos aqui
simulados.

3.4.1 Velocidade do ar na entrada

O tunel de vento utilizado no laboratério de engenharia mecanica da Universidade de Brasilia é
mostrado na figura 8. Composto por uma regido de aceleracdo do ar, bancada de teste e regiao de
desaceleragao. O tunel contém um comprimento total de 11,18 metros e se¢do de teste de medindo
1,22 x 1,98 conforme mostra a figura BT2.

[Bocal
|S G0 Veniilador]
testes
/014 :
L = 2 S 1 8
@ e« - o
3,79 1,68 3,43 1,98 35 0,59

Figura 3.12: Esquemadtico tunel de vento. Fonte: (MACIAS, 2016) (adaptado)

Conforme é visualizado na figura B2 o tunel de vento possui um tubo de pitot que fornece a
velocidade do escoamento no interior calculada a partir da medida de pressdo usando um tubo de
Pitot localizado na parte superior direita do tinel de vento a 20 cm da entrada da secdo de testes, 14
cm da parede lateral e 10 cm da parede superior. A pressdo dindmica foi medida a partir da diferencga
entre a pressao estatica e a pressao total com um manoémetro de coluna inclinada de resolucao 0,05
mmH20 e fundo de escala 12,5 mmH20O conectado ao tubo de Pitot. O erro na medida da velocidade
do escoamento livre é de 0,3%.

Para adequar a velocidade 3 m/s aferida pelo tubo de Pitot, que é uma velocidade pontual, com
a velocidade de entrada no bocal do tinel de vento para cada simulacao foi feito um trabalho de teste
de valores de entrada, de modo que velocidade aferida no tubo de Pitot se encontrasse a velocidade
pretendida, de 3 m/s, com um grau de confianca de 95%.

Para atingir esse grau de certeza deve-se realizar um teste de hipdtese com a média do valor da
velocidade calculado para todos os instante da simulacio e verificar se o valor se encontra dentro da
faixa de aceitacao a hipodtese nula, conforme pode ser visualizado na figura B13.
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Regido de rejeigdo

Regido de rejeicdo
da hipotese nula

/ da hipotese nula

Regido de
aceitacdo da
hipotese nula

1,96 ? 1,96

Figura 3.13: Teste de Hip6tese para um grau de confianca de 95%

Definido a regiao de aceitacio, o préximo passo é calcular o valor de Z.qjculado D& curva normal
padronizada, com a formula mostrada na equacao B=R:

X —
anlculado = J/\/g (38)

onde X é a média da nossa amostra, u é a média esperada para a populacdo (conforme a hipdtese
nula), o é o desvio-padrao da populagdo e n é o nimero de individuos na amostra.

Se 0 Zegiculado €stiver fora do intervalo [-1.96 a 1.96] estes resultados deverao ser rejeitados pois
estao fora do intervalo de confianga para a condi¢do de contorno. Caso 0 Zcgiculado €Steja dentro do
intervalo este resultado devera ser aceito. Todos os dados mostrados neste trabalho passaram por este
teste de hipotese, logo todos os resultados aqui apresentados estdo dentro do intervalo de confianga.

3.4.2 Condicao de nao escorregamento

Esta condicao é sem duvidas a mais utilizada, estabelece que para um fluido com em contato
com uma parede sélida a velocidade do fluido deve ser igual & da parede, em outras palavras, ndo ha
escorregamento entre o fluido e a parede(CENGEL, 2007) .

ﬁfluido = 77pa7"ede (39)

Esse ndo escorregamento é devido ao atrito proporcionado pela viscosidade. Um fluido viscoso
simplesmente nao escorrega na parede de modo que assume a mesma velocidade da parede, no caso
do tunel de vento essa velocidade € igual a zero, formando assim uma pequena camada limite.

Para o coédigo computacional implementar essa condicdo normalmente envolve um enorme tra-
balho, deve-se coletar os pontos pertencentes a parede e ao contorno do aerofdlio e zerar a velocidade
nesses pontos. Felizmente para o software GAMBIT esses pontos ja sao fornecidos

3.4.3 Consideragoes fluidodinamicas

Devido a localizacdo geografica da realizagdo dos experimentos, em Brasilia-DF, as seguintes
consideragoes fluidodinamicas foram consideradas:

Fluxo de ar a 25°C;

Pressdo atmosférica de 1010hPa;

Umidade de 20% que resulta em uma densidade de 1,17 kg/m?;
Viscosidade 18,49 x1076;

Diante dessas consideragoes, qualquer outra propriedade necessaria pode ser derivada por meio
de equagoes e tabelas.
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3.5 PROBLEMA DE PROCESSAMENTO E ARMAZENAMENTO

Em simulacGes numéricas capacidade de processamento e armazenamento sdo dois fatores limi-
tantes. Quanto mais complexo o problema maior quantidade de elementos é demandada, impactando
diretamente nesses dois fatores.
densidade de elementos é varidvel em fungdo do grau de criticidade da regidao, ou seja, regidoes mais
importantes terao mais elementos. Portanto o menor processamento e armazenamento possivel estd
sendo utilizado quanto ao niimero de elementos.

Neste documento malhas inteligentes foram utilizadas, em que a

Além da quantidade de elementos, o passo temporal é outro importante fator impactante. Este
pode ser definido como a quantidade de interacdes necessarias para se representar uma determinada
quantidade de tempo real. Por exemplo, para um passo temporal dt=0.01 segundos sao necessérias 100
interagoes para representar 1 segundo real. Portanto quanto menor o passo temporal, mais interacoes
sd0 necessarias para a representacdo de um mesmo fenémeno aumentando assim o processamento e
armazenamento requeridos.

Outro fato importante a destacar sobre passo temporal é que ele estd intimamente ligado com
a estabilidade da simulagdo e com a qualidade dos resultados, quando menor o passo, mais estavel a
simulacdo serd, pois com um pequeno incremento no tempo o cenario para a interacdo anterior nao
mudarad muito, facilitando assim a convergéncia e captagdo de fenémenos que ocorrem em um curto
espacgo de tempo. Portando em uma simulacdo ideal o passo temporal seria tao pequeno que tenderia
a zero representando assim com exatiddo os fenémenos fisicos reais.

Por limitagoes de hardware um passo extremamente curto nao pode ser utilizado e mesmo se nao
houvesse limitacoes, apds alguns testes é possivel encontrar um passo ideal em que se gaste o menor
recurso computacional sem comprometer a qualidade dos resultados.

Neste documento buscando encontrar esse fator ideal, foram pensados em 3 passos temporais
diferentes comegando com um valor de 0.0005s que é o menor valor para qual o cédigo converge.
Depois esse passo foi divido por dois por duas vezes, buscando analisar a influéncia nos resultados
computacionais e no tempo de processamento. Os resultados obtidos para uma velocidade de entrada
de 3 m/s e angulo de ataque de 15° para 10 segundos reais de simulacdo sdo mostrados na tabela @,
estd mesma configuracio serd utilizada em todos os resultados mostrados aqui nesta secgao.

Tabela 4: Tabela comparativa de passos temporais

Passo Interagées | CD médio | CL médio | T. Processamento | Erro médio associado
0.0005s 20 mil 0,3926 1,0989 24h 6%
0.00025s 40 mil 0,3963 1,1724 46h 0,1%

0.000125s 80 mil 0,3963 1,1724 90 h 0%

Conforme pode ser visto na Tabela B o passo de 0.00025 segundos é o passo mais adequado em
termos de qualidade de resultados por tempo de processamento. Mas o passo de 0.0005 s também é
um passo com um baixo erro associado e portanto serd o utilizado neste documento por conta de uma
limitacao de recursos.

O computador utilizado nas simulagdes deste trabalho trata-se de um notebook nitro 5, com 6
Gb de Ram e processador Ryzen 5. Por se tratar de um notebook ele ndo é capaz de ficar ligado por
longos periodos, por esses motivo o passo de 0.0005 s sera utilizado em detrimento dos outros mesmo
contendo um erro associado maior.

Definido o passo temporal, outro importante fator é a quantidade de tempo real de simulagdo. O
tempo real de simulacao dividido pelo passo temporal, representa a quantidade de interagoes que serao
necessarias. Evidentemente que um maior tempo de simulacio possibilita uma melhor observagao dos
fendmenos fisicos presentes, mas neste momento o interesse estd em observar quantas interagoes sao
necessarias para representar os coeficientes de performance com um erro ndo significativo. A tabela
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B apresenta trés possibilidades de tempo real de simulacdo comparando os resultados obtidos para o
coeficiente de arrasto e sustentagao.

Tabela 5: Comparagoes do tempo de simulagao real necessario para a correta representacdo do fend-

meno
Tempo real | Interagoes | CD médio | CL médio | T. Processamento | Erro médio associado
5 segundos 10 mil 0,3729 1,087 12 h 3%
10 segundos 20 mil 0,3926 1,0989 24 h 1%
20 segundos 40 mil 0,3945 1,0985 48 h 0%

Dado os resultados obtidos na tabela B o tempo de 10 segundos se mostra o mais adequado, pois
é o alia a melhor qualidade nos resultados para o menor tempo computacional possivel. Portanto este
tempo serd utilizado em todas as outras simulagoes.

O armazenamento é sem duvidas um grande fator limitante para simula¢bes numéricas, ao final
de cada interacao o resultado deve ser armazenado na memoria secundaria (Hd ou Ssd), mas além
disto cdlculos intermedidrios também sdo armazenados na meméria principal (Ram) do dispositivo.

Devido a grande quantidade de pontos para cada caso da simulagdo, conforme mostra a tabela
B. O armazenamento se torna algo preocupante, num primeiro momento se pensou em armazenar
a pressao e velocidade em todos os pontos em todos os instantes de tempo, mas conforme mostra a
tabela B gastaria uma enorme memoria

Tabela 6: Armazenamento médio necessario para 20 mil interacoes

Armazenamento total
44 Gb
53 Gb

Uma interagédo
2,25 Mb
2,74 Mb

Perfil Integro

Perfil Aberto

Conforme pode ser visto na tabela B armazenar todos os pontos em todos os instantes se torna algo
muito dispendioso, a solucao pensada, portando, foi calcular os coeficientes de sustentacao e arrasto
instantaneamente armazenando assim somente o valor final em cada instante. Para a velocidade e
pressao estas foram armazenadas a cada 20 interagdes, portanto os resultados de armazenamentos
apresentados na tabela B serdo divididos por 20.



CAPITULO 4

RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo serao apresentados os resultados obtidos no trabalho. Serda dado uma maior énfase
para o perfil integro, pois devido a simplicidade desse perfil, quando comparado ao de tomada de ar,
serd possivel analisar uma maior quantidade de configuracoes.

Todas as simulagoes foram feitas considerando o tunel de vento inteiro, conforme mostra a fi-
gura B0, mas ficar dificil a visualizagao todas as imagens apresentadas nas sec¢des posteriores serao
aplicados a ferramenta zoom na seccao de testes.

Campo de |U]|
S5t 7
4 6
3_
5
14
13

Figura 4.1: Distribuicao de velocidades no tinel de vento

Da figura BT, é importante ressaltar o perfil de velocidades préximo a entrada da tinel do
vento. Esse perfil tem formato de parabola e corrobora a escolha de simular o tinel de vento inteiro.
Simulando o tunel de vento completo ficard mais facil a posterior comparagdo com os dados obtidos
experimentalmente.

31
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4.1 PERFIL INTEGRO

Os campos de velocidade e pressdo, os coeficientes de arrasto e sustentacdo sdo mostrados nessa
secgdo. O angulo de ataque variou de —15° < o < 20° e a velocidade (Uy) foi definida como 3 m/s
para todas as simulacOes apresentadas. Nessa seccdo serdo apresentadas seis simulagdes conforme
apresenta a tabela [.

Tabela 7: Casos estudados para o perfil integro

-10° | -5° | 0° | 5° | 10° | 15°
3m/s | #1 | #2 | #3 | #4 | #5 | #6

4.1.1 Angulo de ataque igual a -10°

Para um angulo de ataque de -10°, conforme pode ser visto na Figuras B2, as linhas de corrente
comecam contornando perfeitamente o aerof6lio sem descolar. Por volta de 0,5 segundos é possivel
ver um leve desprendimento como mostra a Figura E2H. Esse desprendimento com o passar do tempo
tende a aumentar chegando préximo do seu valor maximo em 2,5 segundos, conforme mostra a Figura
E23. Apds esse periodo as linhas de corrente passam a ter um comportamento mais aleatério, mas no
geral fica algo proximo ao mostrado nas Figuras a BZd.

A Figura B3 apresenta o médulo do campo de velocidades, nesta figura as observagdes sao
semelhantes as observacoes feitas para as linhas de corrente quanto ao periodo de desenvolvimento.
No entanto, devido ao aspecto visual, outras importantes observagoes podem ser feitas. Primeiro
observa-se que o fluxo na parte superior quase nao ¢ afetado. O ponto de estagnagao para a velocidade
estd localizado pouco acima da borda de ataque e sua vizinhanga permanece imutéavel durante grande
parte do tempo de simulacao.

Outra importante observacdo que o campo de velocidades permite, diz respeito a formacao da
camada limite é formada uma fina camada limite na parte superior do aerofélio quase imperceptivel.
No entanto, na parte inferior uma grande camada limite é formada, atingindo seu apice proximo a 2,5
segundos, conforme mostra a Figura EZ31.

As regioes de maiores velocidades do escoamento ocorrem justamente na interface da camada
limite inferior. Esse contraste de uma regido de baixa velocidade, com um regido de alta velocidade
torna essa regido critica para a rotina computacional. Em uma distancia de poucos centimetros o
escoamento muda completamente de propriedades. Portanto o cédigo nimero deve ser refinado a
ponto de captar essas mudancas.

Ainda referente a camada limite, na Figura B=3 é possivel ver a formacao de camada limite na
parede do tunel de vento. Essa camada esta presente nas duas paredes, mas é mais acentuada na
parede inferior para essa configuragao.

O descolamento observado nas Figuras B2 e B23 causa perda de sustentacao e aumento de arrasto,
pois cria uma regido de baixa pressdo na parte inferior, conforme mostrado na figura B4, fazendo o
gradiente de pressao ficar negativo.

Conforme esperado o ponto de maior pressdo, para esta configuragao, fica localizado proximo
a borda de ataque superior, conforme pode ser visto na figura B4. Este ponto causa uma grande
distor¢ao em todo o campo de pressdo e esse ponto permanece praticamente imével durante todo o
periodo de simulacao.

Determinado o campo de presséo e velocidades, pode-se entao calcular os coeficientes de arrasto e
sustentagao instantaneos e médios ao longo do tempo. Os resultados desses coeficientes de performance
sdo apresentados em forma grafica nas Figuras 23 e B@. Como pode-se notar das figuras, esses
coeficientes tiveram uma grande variagdo, mas oscilaram em torno de um média.

O coeficiente de arrasto, conforme mostra a tabela B, teve uma grande variagdo atingindo uma
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Figura 4.2: Linhas de correntes para diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de - 10°

amplitudes de valores que variam de 0,0742 a 0,3508. Apesar de sua grande variacdo se manteve com
um resultado médio de 0,20 que é um resultado considerado pequeno quando comparado com corpos
rombudos.

O coeficiente de sustentagdo, conforme esperado, se manteve negativo em todo o tempo de si-
mulacdo. Este fato ocorre devido ao campo adverso de pressao. Quando comparado com o arrasto,
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Figura 4.3: Mdédulo do vetor velocidade para diferentes instantes de tempo, angulo de ataque de - 10°

o coeficiente de sustentagdo teve uma maior variagdo, conforme mostra a tabela B, atingindo uma
amplitude de 1.1943. O menor valor para esse coeficiente foi de -1,2998 e o maior valor foi de -0,1055.
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Figura 4.4: Campo de Pressao para diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de - 10°

Tabela 8: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de -10 °

-0.5 0 0.5

(f) 2,5 segundos

Minimo | Maximo | Médio | Variacao
CD | 0,0742 0,3508 0,19449 0,2766
CL | -1,2998 -0,1055 | -0,82017 1.1943
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Figura 4.5: Coeficiente de Arrasto por tempo, para um angulo de ataque de -10 °
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Figura 4.6: Coeficiente de Sustentagao por tempo, para um angulo de ataque de -10 °
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4.1.2 Angulo de ataque igual a -5°

Mudando a configuracao, agora simulando para um angulo de ataque de -5°. O escoamento se
mostra mais uniforme, quando comparado ao dngulo de ataque de -10°. HA um menor descolamento
da camada limite conforme pode ser visualizado na Figura EZ2.

As linhas de corrente demoram um tempo maior para se descolar do aerofdlio, este fato sé passa
a ser observado depois de 1 segundo de simulagdo. Conforme esperado o descolamento ocorre na parte
inferior do aerofélio.

A Figura B8 fornece o campo de velocidades em moédulo, pela andlise desde percebe-se formacao
de camada limite. Para a borda superior a espessura da camada limite formada é maior do que para
a simulacao anterior. No entanto, para a borda inferior essa espessura é consideravelmente menor.

O ponto de estagnacao ficou bem mais proximo a borda de ataque, e distorceu uma regido menor,
quando comparada ao angulo de ataque anterior, que era mais inclinado.

Para esta configuracdo houve menos regioes de velocidade méxima, o fluido ndo afetado entra na
camara de testes de simulagdo préximo a 3 m/s e sofre uma pequena aceleragdo quando passar pela
borda superior, no entanto, sofre uma maior aceleracdo na borda inferior, essa aceleracdo em média
aumentou a velocidade do escoamento em 40%, mas em casos extremos a velocidade do fluido fluido
praticamente dobrou se mantendo acima de 6 m/s.

Ainda sobre a figura B8 é possivel ver novamente a formagao de camada limite nas paredes do
tinel de vento, tanto inferior quanto superior. Reafirmando assim a correta escolha de considerar o
dominio do tunel de vento.

Devido a essa menor separacio do escoamento o campo de pressao também é menos afetado do
que quando comparado com o caso anterior conforme mostra a Figura 9. O ponto de maior pressio
se da no ponto de estagnacao da velocidade, e teve um pico um pouco inferior ao do caso anterior,
mas nada muito significativo.

Determinada a pressdo e velocidade em todos os pontos do dominio, pode-se entdao determinar
os coeficientes de performance ao longo do tempo e valores médios. Esses resultados sdao apresentados
nas Figuras B-10 e BT

Conforme pode ser visto nas Figuras B10 e E11 e na Tabela H o arrasto teve pouca variacio se
mantendo muito préximo a zero, tendo seu valor médio de 0,064 aproximadamente.

O Coeficiente de sustentagao por sua vez apresentou uma maior amplitude de variacdo, quando
comparado ao arrasto. Mas seu valor médio foi bastante inferior ao observado na simulacao de AOA
de -10°. O valor médio observado para essa simulacdo foi de aproximadamente -0.47.

O Valor negativo para o coeficiente de sustentacao foi de acordo com o esperado, pois conforme
mostra o Campo de pressao (Figura B29) hd uma menor pressao na parte inferior do aerofélio fazendo
um gradiente de pressdao negativo.

Tabela 9: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de -5 °
Minimo | Maximo | Médio | Variagao

CD | 0,0271 0,1161 0,06442 0,089

CL | -0,7307 -0,1517 | -0,47007 0,579
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Figura 4.7: Linhas de corrente diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de - 5°
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4.1. PERFIL INTEGRO

41

Coeficiente de Arrasto ao longo do tempo para o= 0°

0.1

0.09 -

0.08 -

o 2

> o

X 32
T T

Coeficiente de Arrasto
=
=

CD médio: 0.040189

—— CD(t)
------ CD médio |

Figura 4.10: Coeficiente de Arrasto por tempo, para um angulo de ataque de -5 °

2 3 4 5 6
Tempo (s)

Coeficiente de Sustentacio ao longo do tempo para a = (°

0.5

04r

> e <
—_ [\ [58)
T T T

Coeficiente de Sustentag¢do

=]
T

CL médio: 0.14272
T T

— CL ()
------ CL médio

Figura 4.11: Coeficiente de Sustentacao por tempo, para um angulo de ataque de -5 °

2 3 4 5 6
Tempo (s)



4.1. PERFIL INTEGRO 42

4.1.3 Angulo de ataque igual a 0°

O angulo de ataque nulo é sem duvidas o dngulo mais aerodinamico para evitar o arrasto, pois
este oferece uma menor dificuldade ao escoamento. A contra partida a esse baixo arrasto é a menor
sustentacao.

Conforme mostra a Figura 12 o escoamento fica uniforme nos segundos iniciais de simulacio.
Quando préximo de 1 segundo (Figura B-12d) ocorre um pequeno descolamento na borda superior.

Diferentemente dos outros dois casos mostrados, para esta simulacdo o descolamento ocorre pre-
ferencialmente na borda de fuga superior, mas também pode ser observado na borda inferior.

Pela Figura B13 é possivel notar que o escoamento praticamente nao muda ao longo tempo, sendo
a principal diferenca a formacao da camada limite na borda superior e inferior.

Ainda da Figura B3 é possivel notar uma leve aceleracdo do escoamento proximo ao aerofélio,
essa aceleracao é bem menos acentuada do que para os casos mostrados anteriormente. Para essa
simulacgdo o ponto de estagnacao fica localizado exatamente no bordo de ataque do aerofélio e causa
uma pequena distor¢cdo no campo de velocidades.

Outro fato importante a ser mencionado diz respeito a camada limite do tinel de vento, para
essa simulagdo a espessura da camada limite na parede do tunel de vento é quase imperceptivel, ndo
interferindo assim significativamente na simulacao.

Conforme mostra a figura B4 o campo de pressdo comeca quase simétrico para a borda inferior e
superior. Ao longo do desenvolvimento uma distor¢do maior é percebida pela parte superior enquanto
a parte inferior se mantém quase inalterada ao longo do tempo.

O ponto de maior pressdao, na borda de ataque, vai afetando uma area cada vez maior com a
evolugao temporal. Também é percebido a formacao de uma area de grande pressao no bordo de fuga,
conforme mostra a Figura ET41.

De posse do campo de pressao, pode-se entdo calcular as forcas atuantes do aerofélio e determinar
os coeficientes de sustentagdo e arrasto. Esses resultados em formato grafico é mostrado nas Figuras
013 e B,

O coeficiente de arrasto foi praticamente nulo, tendo uma baixa variacdo ao longo do tempo,
conforme mostra a tabela M. O coeficiente de sustentagdo teve uma uma maior variagdo, mas se
manteve positivo para maior parte do tempo simulado.

Tabela 10: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de 0 °

Minimo | Maximo | Médio | Variacao

CD | 0,0278 0,0514 0,0402 0,0236

CL | -0,0389 0,3671 0,1427 0,406
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Figura 4.14: Campo de Pressao para diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 0°
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Figura 4.16: Coeficiente de Sustentacdo por tempo, para um angulo de ataque de 0 °
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4.1.4 Angulo de ataque igual a 5°

Para o adngulo de ataque de 5°, as linhas de corrente sofrem um consideravel descolamento,
conforme mostra a figura BT73. Nota-se certa semelhanca visual com o seu angulo oposto negativo,
AOA -5°. Para esse perfil as linhas de corrente comegam a ficar aleatérias, sendo dificil encontrar um
padrdo, mas no geral as variacOes ficam proximas ao que é mostrado nas figuras B17d a BT7.

Conforme pode ser observado na Figura BIX, o fluido sofre uma aceleragao de certa de 50%
na parte superior. Essa aceleracdo pode ser notada pela coloragdo amarela na figura. Essa maior
aceleracdo quanto comparado ao caso negativo, para esse mesmo angulo, ocorre devido ao maior
espaco na parte superior para o desenvolvimento do escoamento.

Da Figura I8 também é possivel observar micro regides de grande velocidade, essas regides sao
derivadas do impacto na camada limite do aerofélio, no momento desse encontro parte do fluido perde
energia e outra parte ganha mais energia e é acelerada.

Quando comparado com a Figura BZ8 percebemos uma menor espessura de camada limite, esse
fato acontece devido a distdncia da zona de maior solicitacdo e a parede do tinel de vento. Para a
simulacdo mostrada da Figura B8 a distancia entre a parte inferior do aerofélio e a parede inferior do
tinel de vento é menor do que entre a parte superior e a parede superior na Figura BI8. Devido a
isso o perfil de velocidades que chega na parede do tinel de vento para esta simulagdo é muito mais
organizado do que para aquela.

O campo de pressoes é mostrado da Figura B9, ndo é possivel enxergar um padrao claro para a
distribuicio de pressio, mas algumas caracteristicas importam ser ressaltadas. E formada uma regido
de baixa pressao na parte superior do aerofélio e essa regido percorre por toda a extensdo superior
distorcendo o campo de pressao.

Outra caracteristica importante esta por conta da distribuicdo de pressao na parte inferior, apesar
de mudar constante com o decorrer do tempo, essa regiao sempre esta a uma pressao superior quando
comparada com a parte superior. Essa caracteristica é a responsavel pela sustentacio positiva do
aerofdlio conforme serd mostrado logo mais.

Determinado a distribuicdo de pressao é possivel entao determinar os coeficientes de arrasto e
sustentagdo. Estes sdo mostrados graficamente nas figuras e B2,

Conforme esperado ha uma grande variagdo nos coeficientes de arrasto e sustentagao, essa grande
variacdo era prevista devido a aleatoriedade do campo de pressdo. Conforme é possivel ver nas
figuras a média nao retrata bem essa variacdo, estando distante na maioria dos casos dos coeficiente
instantaneos.

A Tabela [ apresenta os dados minimos e maximos dos coeficientes de performance, conforme
pode ser visto hd uma enorme variacao, principalmente quanto ao coeficiente de sustentagao.

Tabela 11: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de 5 °
Minimo | Maximo | Médio | Variagao

CD | 0,0626 0,1735 0,09635 0,1109

CL 0,4015 1,0327 0,6616 0,6312
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Figura 4.19: Campo de Pressao para diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 5°
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Figura 4.20: Coeficiente de Arrasto por tempo, para um angulo de ataque de 5 °
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Figura 4.21: Coeficiente de Sustentacdo por tempo, para um angulo de ataque de 5 °
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4.1.5 Angulo de ataque igual a 10°

Para este dngulo de ataque, as linhas de corrente se descolaram do aerofélio muito rapido,Conforme
mostra a Figura 22, nao sendo possivel identificar um padrdo que descreva corretamente o escoa-
mento.

Conforme mostra a figura E221 é possivel notar um padrao circular saindo da borda de fuga
do aerofélio. Esse padrao circular é conhecido como vértices e serao melhor detalhados na seccdo
posterior em que eles sdo mais comuns.

Da Figura B23 é possivel ver a distribuicao de velocidade para esse perfil. Desta figura é possivel
observar a grande distor¢ao causada pelo ponto de estagnacgao. Essa distorcao é tao grande que afeta
significativamente até a parte inferior do aerofélio, causando uma desaceleragdo do escoamento nessa
parte.

A parte superior do aerofélio sofre uma grande aceleracao, essa aceleracdo aumenta a velocidade
do fluido em cerca de 60 % em média, mas em algumas regioes significativa o fluido experimenta a
grande aceleragoes, atingindo até 7 m/s.

Quando comparado com o seu dngulo oposto negativo, AOA = -10°, nesta simulagdo ocorre uma
maior distorcdo do campo de velocidades, atingindo regides maiores de méxima velocidade e uma
maior espessura da camada limite em torno do aerofélio.

Conforme pode ser visto na figura o campo de pressao nao tem um padrdao definido. E
possivel notar uma bolha de baixa pressao que percorre toda a parte superior do aerofélio.

Na parte inferior do aerofélio é o parte com maior pressdo do escoamento, iSso ocorre pois essa
é a regiao com menor velocidade do escoamento. Mas devido a desordem do escoamento, causando
separacdo, algumas regides de alta pressdo também sdo percebidas na parte superior do aerofdlio.
Essas regioes afetam no desempenho da asa, causando perda de sustentagao e aumento do arrasto.

Definida a distribuicdo de pressao é possivel calcular as forcas resultantes atuante no aerofélio, e
com essas forcas determinar os coeficientes de performance. Os coeficientes de arrasto e sustentagio
sao mostrados nas Figuras B=23 e B—28.

Conforme pode ser visto nas figuras, os coeficientes de sustentagdo e arrasto tem uma grande
variagdo, principalmente o de sustentacdo que tem uma amplitude de 2, chegando a muito préximo
de zero em alguns pontos. Essa grande variagao se da por conta da grande desordem do escoamento
que aumenta a camada limite superior, diminuindo assim o gradiente de pressao.

A tabela [ mostra a variacio nos coeficientes, conforme pode ser visto essa variagdo é bastante
significativa podendo representar um problema em voo.

Tabela 12: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de 10 °
Minimo | Maximo | Médio | Variagao

CDh | 0,1313 0,4777 | 0,26718 0,3464

CL 0,0093 1,8249 1,0388 1,8156
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Figura 4.22: Linhas de corrente diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 10°



4.1. PERFIL INTEGRO 54

Campo de |U] Campo de |U]|

0.6 6 0.6 6
0.4 5 0.4 5
02 ¢ 02 4
3 3
0 0
2 2
0.2 0.2
1 1
-0.4 N 0.4 )
0.5 0 05 1 -0.5 0 0.5 1
(a) 0,02 segundo (b) 0,5 segundo
Campo de |U] ; Campo de |U]| ;
0.6 6 0.6 6
0.4 5 0.4 5
02 ¢ 02 4
3 3
0 0
2 2
02 0.2
1 1
-0.4 N 0.4 o
0.5 0 05 1 0.5 0 0.5 1
(c) 1 segundo (d) 1,5 segundo
Campo de |U] Campo de |U]|

0.6 6 0.6 6
0.4 5 0.4 5
02 4 0.2 4
3 3

0 0
2 2

-0.2 0.2
1 1
-0.4 N -0.4 o

-0.5 0 0.5 1 -0.5 0 0.5 1
(e) 2 segundos (f) 2,5 segundos

Figura 4.23: Mdédulo do campo de velocidades para diferentes instantes de tempo, angulo de ataque
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Figura 4.24: Campo de Pressao para diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 10°
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Figura 4.25: Coeficiente de Arrasto por tempo, para um angulo de ataque de 10 °
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Figura 4.26: Coeficiente de Sustentacdo por tempo, para um angulo de ataque de 10 °
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4.1.6 Angulo de ataque igual a 15°

O angulo de ataque de 15 ° representa um grande desafio para a simulagdo, segundo (CENGEL,
2007) um fluido tende a se separar quando é forgado a escoar sobre uma superficie curva em altas
velocidades. Um fluido sobe a parte ascendente da superficie curva sem problemas, mas tem dificuldade
em permanecer em contato com a superficie no lado da descida. Em velocidades suficientemente altas
a corrente de fluido se separa da superficie do corpo. Isso é chamado de separacido do escoamento e
tende a ocorrer para dngulos de ataque maiores do que 15°.

Segundo (ANDERSON, 2015) a separagao de escoamento na superficie superior de uma asa reduz
a sustentacao drasticamente e pode fazer o avido entrar em estol. O efeito estol tem sido o culpado
por muitos acidentes aeronauticos.

Para essa simulacao, passados os segundos iniciais, aos quais o fluido estd colado ao aerofélio, as
linhas de corrente se comportaram sem um padrao definido, sendo até aleatéria em alguns instantes.
Devido a isso serd mostrado as linhas de corrente, campo de velocidade e pressdo para instantes
diferentes dos mostrados até agora. A intencao dessa escolha é conseguir mostrar um padrao circular
que se repete com certa frequéncia.

A Figura 227 mostra as linhas de corrente durante um ciclo de padréo circular. Em 1,5 segun-
dos(Figura B274) apés um periodo de grande separagdo do escoamento, algumas linhas de corrente
tendem a voltar para o aerofdlio. Esse processo continua até 1,7 segundos (Figura 87273 ), quando sao
formados os primeiros vortices. Formado os vortices o escoamento tende a se separar novamente, até
que se forme uma grande camada de separacgao, conforme mostra a Figura E273. Esse processo tende
a ocorrer diversas vezes durante a execugao do cédigo.

O aparecimento de vértices segundo (CENGEL, 2007) surge como resposta a sustentagdao. O
escoamento se inicia sem sustentacdo, mas a corrente de fluido inferior separa-se no bordo de fuga
quando a velocidade atinge um certo valor. Isso forga a corrente separada de fluido superior a fechar
no bordo de fuga, iniciando uma circula¢ao no sentido horario ao redor do aerofélio. Essa circulacao no
sentido horario aumenta a velocidade da corrente superior ao mesmo tempo em que diminui aquela da
corrente inferior, gerando a sustentagao. Um vértice inicial anti-horario é formado a partir do aerofélio,
enquanto aparece a circulagdo no sentido horario ao redor do aerofélio, causando o aparecimento da
sustentacao.

O mesmo processo de formacio de vértices pode ser visto no campo de velocidades conforme
mostra a Figura BZ8. Importante ressaltar que esse processo gera uma longa regido de velocidade
nula. Além disso a velocidade nessas regides vai aumentando de forma radial formando pequenas
bolinhas de grande variacao de velocidades.

A Figura apresenta o campo de pressao para esse mesmo fendmeno, nesta figura fica muito
claro o padrao circular, com um centro baixa pressdo, mas a pressio vai aumentando conforme vai se
distanciando desse centro.

Algo importante de nota no campo de pressdo é a distribuicdo, repare que a diferenca de pressao
entre as bordas superiores e inferiores é muito menor do que nas outras simulagoes mostradas. Essa
baixa diferenca de pressdo causa perda de sustentagdao e aumento de arrasto.

Por fim, para compreender melhor esta simulacao se faz necessario tragar os graficos de susten-
tagdo e arrasto ao longo do tempo. Esses resultados podem ser vistos nas Figuras B30 e B=31I.

Tabela 13: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de 15 °©
Minimo | Maximo | Médio | Variacao

CD | 0,1912 0,5640 0,3945 0,3728

CL 0,2819 1,7152 1,0428 0,7609
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Figura 4.27: Linhas de corrente diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 15°

Conforme apresentados nas Figuras B=30 e B=31 e na Tabela 3, os coeficientes apresentam uma
grande variacdo ao longo do tempo. Buscando compreender essa variacdo serd plotado os campos de
velocidade e pressdo nos exatos instantes de minima e maxima sustentacio respectivamente, conforme
mostra as Figuras B=32 e B-33.

Conforme pode ser visto nas Figuras B=33, o ponto de menor sustenta¢do tem uma enorme camada
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Figura 4.28: Mdédulo do campo de velocidades para diferentes instantes de tempo, angulo de ataque
de 15°

de separacdo, essa camada de separacao faz a pressdo aumentar nessa area, diminuindo assim o
gradiente de pressdo entre a parte inferior e superior, consequentemente diminuindo a sustentacao.
Esse fato pode ser visto pela intensidade da cor na parte superior e inferior do aerofélio.

Para o ponto de maior sustentagdo ocorre justamente o contrario, uma menor camada limite
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Figura 4.29: Campo de Pressao para diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 15°

é formada, permitindo uma maior aceleracdo do fluido, com essa aceleragdo uma menor pressdo é
experimentada pelo aerofélio permitindo assim maximizar o gradiente de pressao, permitindo aumentar
a sustentacao. Esse fato pode ser melhor visualizado pela observagao das figuras B=33, repare na cor da
pressao na borda superior e inferior, essa grande diferenca de pressao favorece uma maior sustentacao.
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Figura 4.30: Coeficiente de Arrasto por tempo, para um angulo de ataque de 15 °
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Figura 4.31: Coeficiente de Sustentacdo por tempo, para um angulo de ataque de 15 °
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Figura 4.33: Campo de Velocidade e Pressdo para a maior sustentagdo, t=>5,1 segundos
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4.1.7 Conclusio de perfil Integro

Nesta secgao varios perfis foram apresentados, e foi possivel determinar algumas conclusdes que
concordam com a teoria de aerodindmica. Para ajudar a embasar as conclusoes serao tracados alguns
graficos dos coeficientes de arrasto e sustentacao.

O primeiro grafico importante a ser tracado diz respeito ao arrasto pelo dngulo de ataque, esse
grafico é mostrado na figura 22 como foram poucos dados experimentais, foi aplicado uma spline
para estender os resultados. Deste grafico algumas conclusoes importantes podem ser tiradas.

Da andlise da Figura B42 é possivel tirar algumas conclusoes. A principal conclusao é que quanto
mais préximo do angulo nulo menor o arrasto. Essa é uma importante conclusdo e também pode ser
lida ao inverso, quanto mais distante de zero maior o arrasto enfrentado.

Outra importante conclusdo a ser tirada deste grafico diz respeito a ndo simetria do arrasto,
o mesmo angulo de deslocamento, mas no sentido negativo, gera menos arrasto do que no sentido
positivo. Essa é uma propriedade que pode ser vista pela leitura do grafico, mas essa diferenca nao é
muito significativa, no geral é bem proximo o arrasto enfrentado.

Outra informacao interessante da analise grafica diz respeita a ndo equipardes entre os eixos, um
aumento de duas vezes o angulo de ataque, resulta em um arrasto maior do que o dobro. Portanto o
eixo do arrasto é mais afetado com aumento do que o eixo de angulo de ataque.

Coeficiente de Arrasto Vs Angulo de ataque
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Figura 4.34: Coeficiente de Arrasto por dngulo de ataque

Outro importante grafico que pode ser tracado é o grafico de sustentagdo em fun¢do do angulo
de ataque, conforme mostra a figura B33, também foi utilizado um tratamento de spline para melhor
ajustar os dados.

A analise deste grafico fornece algumas informacoes obvias e outras nao tao claras. Quanto a
primeira, temos que para angulos de ataque negativos, a sustentagdo é negativa, concordando com a
teoria da aerodindmica.

Uma observagdo importante da analise grafica diz respeito a ndo equivaléncia entre os eixos, um
aumento do dngulo de ataque resulta em um aumento proporcionalmente menor na sustentacdao. E
Aumentar indefinidamente o &ngulo de ataque nao necessariamente resulta em uma maior sustentagao,
conforme mostra a figura B2 o grafico atinge seu apice e comeca a decrescer até que atinga o ponto
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de Stoll.

15 Coeficiente de Sustentacio Vs Angulo de ataque
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Figura 4.35: Coeficiente de Arrasto por dngulo de ataque

Por fim, é preciso tracar o grafico da razao entre sustentagdo e arrasto, mostrando qual a relacao
custo beneficio para este escoamento. Esse gréifico é mostrado na Figura B=38. Conforme pode ser
visto na figura o dngulo que oferece o melhor custo beneficio é o dngulo de 5°.

CL/Cd em funciio do dngulo de ataque

CL/CD
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Figura 4.36: Razao entre o coeficiente de sustentacdo e arrasto em funcao do angulo de ataque.

4.2 AEROFOLIO COM TOMADA DE AR

Ao contrario do aerofélio mostrado na seccio anterior, o aerofélio com tomada de ar necessita de
uma abertura para que ele possa se inflar. Os efeitos dessa abertura serdo examinados nessa etapa do
trabalho.



4.2. AEROFOLIO COM TOMADA DE AR 65

O angulo de ataque de 15° foi escolhido para simular este aerofdlio, esse angulo foi selecionado
por ser o que apresentou uma maior variacao dos coeficientes de performance, além disso neste angulo
foi possivel identificar o aparecimento de vortices.

Visando detalhar as linhas de corrente nos primeiros instantes de simulacdo, a figura mostra
B=37 as linhas de corrente para os instantes iniciais de simulagdo. Apesar de aberto, a entrada de
ar funciona como parede. Isso acontece, pois apés inflar o fluido fica confinado, com isso a pressao
interna aumenta nao permitindo que o ar circule para dentro do aerofélio, conforme mostra a Figura
g738.

Esse rapido descolamento causa perda sustentagdo e aumento do arrasto, conforme pode ser visto
na Figura B37d, ainda nos instantes iniciais as linhas de corrente ja se comportam de forma bastante
aleatorias.
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Figura 4.37: Linhas de corrente diferentes instantes de tempo, angulo de ataque de 15° em um perfil
com tomada de ar

Algo importante de se ressaltar da abertura é que ele causa de imediato um descolamento do
escoamento, o fluido sair da abertura sem contato com o aerofélio. Para uma melhor visualizacio
compare as linhas de corrente para o mesmo perfil (2237), mas sem abertura, com o perfil com abertura
(E32).

Para o perfil integro, as linhas de corrente mesmo em situagdes extremas, tem o minimo contato
com o aerofélio, sendo possivel identificar o ponto de separacdo. O mesmo nao acontece para o perfil
com tomada de ar, em que o escoamento ji comega descolando. Isso acontece por conta da "parede
virtual"que a tomada de ar proporciona, o escoamento quando pressionado contra a parede tende a
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Figura 4.38: Campo de Pressdo para os instantes iniciais, &ngulo de ataque de 15° no aerofélio com
tomada de ar

desacelerar, aumentando assim a camada limite.

Analisando os instantes inicias agora pelo olhar de velocidade, a Figura mostra a distribuigao
velocidades ao longo do perfil. Analisando a abertura do perfil é possivel ver uma pequena camada
de fluido que conseguiu entrar no aerofélio. Isso é possivel devido a movimentacdo do ponto de
estagnacdo, quando ele se movimenta desequilibra o campo de pressao e permite a entrada de uma
pequena quantidade de fluido.

Da Figura é possivel observar que dentro do aerofdlio é formada a regido de maior pressao
do escoamento. Essa alta pressdo fornece rigidez estrutural, inflando o aerofélio. Quando o aerofélio
estd completamente inflavel a deformagao estrutural é praticamente nula e segundo (FOGELL, p014),
do ponto de vista estrutural pode se tratado como um aerofélio rigido.

(FOGELL, 2014) também cita que além de contribuir para a rigidez estrutural, a pressdo de
estagnagdo do interior do ar para o aerofélio também parece bloquear efetivamente a entrada de ar,
uma vez que a inflacdo é alcangada. Os contornos de velocidade préximos a boca da secdo da asa
mostram que o fluxo nao estd completamente estacionario até logo apds a borda de ataque inferior
e, portanto, a entrada ndo é bloqueada até esse ponto. A partir do campo de velocidades, pode-se
ver que isso significa que uma parte do fluxo pode entrar na boca do aerofélio e deve, entdo, mudar

a direcdo para fluir de volta para fora da célula, uma vez que a alta pressdo dentro da célula reforca
essa condicdo.
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Figura 4.39: Linhas de corrente diferentes instantes de tempo, dngulo de ataque de 15° em um perfil
com tomada de ar

Para (MASHUD, 2006) a recirculagdo ocorre somente em pequenas aberturas, o comprimento de
penetracao seria proporcional ao tamanho da abertura na asa. Portanto nas palavras do autor: O
fluxo de ar interno em si nao pode ter qualquer efeito significativo na deformacdo das asas.

A disputa entre o escoamento interno e externo acontece durante todo o periodo de voo. Uma
pequena camada de fluido sempre consegue penetrar o aerofélio. E em alguns momentos uma parte
mais significativa fluido consegue vencer essa disputa, chegando a atingir até um terco do aerofélio
com zona de recirculagdo, como é o caso mostrado na Figura B0 para a distribuigdo de velocidades.

Da figura B0 é importante ressaltar a movimentagdao do ponto de estagnacao, diferente do perfil
do integro em que o ponto de estagnacdo permanece praticamente imével durante do o periodo do
voo, tendo uma movimentagao quase insignificante. O perfil com tomada de ar o ponto de estagnacao
nao é estavel, se movimentando bastante, ajudando assim na recirculacdo e sendo ao mesmo tempo
decorréncia dela.

Essa movimentagdo do ponto de estagnacao, causa diversas pertubacoes no campo de velocidade
e pressao. Da Figura B0 é possivel ver essas alteracoes, as regides de velocidade méaxima sao pelo
menos duas vezes maiores do que para o perfil integro. Essa grande pertubacdo no escoamento causa
uma grande variagdo na sustentacao e no arrasto.

Comprovada a recirculagdo e o aumento de pertubagdes é necessario analisar como esses fatores
interferem nos coeficientes de performance. Para tanto foi tracados os graficos de coeficiente de arrasto
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Figura 4.40: Mo6dulo do campo de velocidades, mostrando o fenémeno da recirculagao

e sustentagdo, mostrados nas figuras

Conforme pode ser visto nas figuras, o arrasto e a sustentagdo tiveram uma enorme fluatacao. O
coeficiente de sustentacdo variou de 0,3362 a 3,1322 tendo uma amplitude de 2,796, conforme mostra
a tabela . Para o arrasto nao foi diferente, também foi possivel notar uma significativa flutuacao.

Comparando os resultados obtidos para esse perfil, com os resultados obtidos para o perfil integro
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Figura 4.41: Coeficiente de Arrasto por dngulo de ataque
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Figura 4.42: Coeficiente de Arrasto por angulo de ataque

Tabela 14: Resultados dos coeficientes de performance para um angulo de ataque de 15 °©

Minimo | Maximo | Médio | Variagao
CD | 0,3761 1,1963 0,7335 0,8202
CL 0,3362 3,1322 1,8847 2,796

de mesma angulacdo (Tabela [3). Podemos tirar algumas conclusdes. A Tabela I3 apresenta o resumo
desses dados, foi comparado a sustentacdo minima para ambos os casos, pois estd é a situagdo mais
critica. O arrasto comparado foi o maximo que esse apresenta a maior preocupacao quanto a parte
estrutural e quanto a gastos com combustiveis. A relacdo de sustentagao por arrasto foi feita para os
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coeficientes médios.

Tabela 15: Comparagao entre o perfil com tomada de ar e o perfil integro.

CD Méximo | CL Minimo | CL/CD
integro 0,5640 0,1912 2,645
Aberto 1,1963 0,3761 2,569

Conforme mostra a Tabela [E o arrasto teve um aumento de 212%, enquanto o coeficiente de
sustentagao aumentou para o perfil aberto. No entanto na relagdo custo beneficio o perfil aberto fica
na desvantagem quando comparado com o perfil integro. O aumento na sustentacao ndo é capaz de
suprir o 6nus do aumento do arrasto.



CAPITULO 5

CONSIDERACOES FINAIS

5.1 CONCLUSOES

Nas ultimas décadas, as aplicacoes de asas infliveis aumentaram substancialmente, no entanto,
esse crescimento nao se refletiu no campo da pesquisa. Tendo poucos trabalhos sobre o tema, por
muitas vezes o aerofélio inflavel é tratado com os dados do aerofélio rigido. Portanto estudar sobre o
tema visando demostrar a diferenca entre ambos se faz necessario.

O trabalho apresenta a simulagdo numérica de dois aerofdlios Ascender, um rigido e o outro
com tomada de ar, dentro de um tunel de vento. O dominio do tinel de vento foi considerado
visando facilitar a futura comparacio com dados experimentais. Devido as proporg¢oes do aerofélio nao
considerar o dominio do tunel de vento prejudicaria a comparacao dos dados obtidos numericamente
e experimentalmente.

Simular aerofélios inflaveis é um campo desafiado, hé dois escoamentos com caracteristicas com-
pletamente diferentes, a interacdo fluido-estrutura interfere no escoamento. Portando este trabalho
nao visou esgotar este tema, foi tratado apenas como um comecgo nessa longa jornada de descrever
com propriedades esse complexo escoamento.

Para tanto o foco inicial se baseia na construcao de malhas computacionais, na solugdo do pro-
blema de armazenamento de dados, na correta discretizagdo do espago tempo, na comparacao simpli-
ficada entre os escoamentos. Temas tratados com detalhes no decorrer do trabalho.

As equagdes governantes sdo discretizadas utilizando a metodologia CFVEM. A Rotina compu-
tacional utilizada foi escrita em software Matlab e disponibilizada por (CUNHAI, 2011), sendo este
trabalho apenas um usudrio da rotina disponibilizada. As malhas utilizadas sdo feitas no software
Gambit, sendo o grau de refino, a quantidade de elementos do dominio e a convergéncia discutidas
com detalhes ao longo do trabalho.

A rotina e a malha computacional foram validade para um escoamento cruzado entre cilindros,
e apresentou resultados satisfatorios quando comparada aos artigos de referéncia. Essas validacoes é
apresentada com detalhes no trabalho.

Além das observacoes sobre o escoamento, o perfil rigido foi utilizado como base para a adaptacao
da rotina disponibiliza devido a sua simplicidade e menor tempo de processamento de dados, portanto
foi o mais discutido ao longo do trabalho. Sendo simulado para seis diferentes configuragoes de angulo
de ataque, obteve resultados condizentes com a teoria. Aumentando o arrasto conforme se distancia
do angulo de ataque nulo e obtendo uma maior sustentacao para angulos de ataque maiores.

Para o perfil inflavel foi simulado para um angulo de ataque de 15° e velocidade de entrada de
3 m/s. Para essa configuragoes foram feitas importantes observagoes sobre os segundos iniciais de
inflamento e sobre o aparecimento de bolhas de recirculagdo e como esté interfere no escoamento.

Conforme apresentados nos resultados o arrasto teve um aumento de 212% com a abertura do
perfil, esse grande aumento no arrasto concorda com os trabalhos anteriores sobre o tema. (FOGELI],
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D014) apresenta em seu trabalho numérico um arrasto de aproximada duas vezes maior quando com-
parado ao perfil integro, o mesmo foi previsto por (BENEDETTI, PI20) por meios experimentais.

Para a sustentacao o perfil aberto teve um aumento na sustentagéo, este fato ndo é comum, mas
nao necessariamente representa um erro. (MASHUD; UMEMURA|, 2006) previu em seu trabalho que
para altos angulos de ataque a sustentacao do perfil com tomada de ar igualava ou em alguns casos
superava a sustentagdo do perfil rigido. Portanto uma melhor investigacao, desde fato, utilizando
outros angulos de ataque deve ser feita.

Na razao entre coeficiente de sustentagdo por arrasto, o perfil aberto se mostra inferior ao perfil
integro. O seu ganho adicional de sustentagao é superado pelo 6nus do arrasto. Este fato ndo mostra
que os perfis inflaveis devam ser descartados. Essas asas ja sao utilizadas em aplicacoes de engenharia,
por terem vantagens no peso e no acondicionamento. Portanto devem ser estudadas visando melhorias
no seu desempenho.

Algo importante a ser dito é que este trabalho trata-se apenas de primeiros resultados para esse
complexo tema, portanto os resultados aqui apresentados devem ser analisados com cautela. Para
uma maior precisdo é necessario utilizar o perfil de turbuléncia e realizar as simulagoes em dominio
tridimensional.

Este trabalho cumpriu com seus objetivos iniciais, fornecendo as primeiras comparagoes entre
esses aerofdlios. Os resultados foram condizentes com a teoria adotada. Como sugestao de trabalhos
futuros recomenda-se:

A comparagao dos demais angulos de ataque, para a verificagdo se as propriedades observadas
continuam vélidas;

A reproducao deste trabalho em ambiente 3D;

A consideracao fluido-estrutura nas simulagoes;

Aumento da ordem do termo difusivo, visando a captacgao de turbuléncia.
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