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Resumo: Este trabalho apresenta uma analise numérica de uma estrutura do tipo asa usando uma secéo tipica do
modelo NACA 4415. A estrutura foi construida e simulada no programa comercial ANSYS Fluent, para Dinamica dos
Fluidos Computacional. Foram analisadas as distribuicGes de pressdes e de velocidades do fluido ao redor da
estrutura, assim como os valores de coeficientes de arrasto e de sustentacdo, apresentados como resultado deste
modelo computacional. O modelo de turbuléncia de uma equacdo denominado Spalart-Allmaras foi utilizado para
resolver as tensdes turbulentas resultantes das equactes de Navier-Stokes com Médias de Reynolds. Duas analises
foram realizadas: a primeira buscou avaliar a influéncia do angulo de ataque do perfil nos coeficientes de arrasto e de
sustentacdo, assim como nos campos de pressdes e de velocidades ao longo da estrutura; a segunda buscou mostrar a
influéncia da velocidade caracteristica do escoamento do fluido sobre a estrutura aerodinamica. Os resultados obtidos
mostram similaridade com resultados da literatura e podem servir para testes de modelagem, assim como facilitar o
projeto de asas com este modelo computacional.

Palavras chave: Andlise numérica. Dindmica dos fluidos computacional. Perfil aerodindmico. Arrasto. Sustentacéo.
1. INTRODUCAO

Com o desenvolvimento dos programas de simulagdo e dos proprios computadores, as simulagdes computacionais
se tornaram uma importante alternativa para reduzir tempo e custos na concepcédo de projeto de novos produtos. Além
de validar os modelos matematicos, estas analises permitem prever o comportamento de determinada estrutura quando a
mesma estiver em funcionamento, aperfeicoar componentes e detectar problemas que seriam observados apenas na fase
de experimentacéo de prototipos experimentais.

Um dos campos onde houve um grande desenvolvimento de métodos e programas computacionais para solucdes
numeéricas foi o da aerodindmica. Diversas ferramentas, como as simula¢fes de Dindmica dos Fluidos Computacionais
(CFD — Computational Fluid Dynamics) e os métodos numéricos vém sendo desenvolvidos e tém sido bastante (teis
para obtencdo dos parametros fluidodindmicos durante o funcionamento de aeronaves. Tal desenvolvimento justifica-se
devido & grande dificuldade na solucéo analitica de problemas desta area, além da necessidade de obtencéo de sistemas
que sejam extremamente confiaveis (Vijayan et al., 2014).

A aerodindmica é um vasto campo da mecénica que estuda as for¢as e os momentos necessarios para obter
sustentacdo e movimentacdo estavel de objetos no ar. As forcas aerodindmicas que atuam sobre os objetos sdo: as de
sustentacdo, que ocorre em direcdo perpendicular ao voo e é causada pela diferenca de pressdo entre as superficies da
estrutura; as de arrasto, a qual ocorre na dire¢do do voo, mas em sentido oposto (Sousa, 2008; Triet et al., 2015; Deepa
etal., 2016).

O principal objetivo de pesquisas aerodindmicas é a obtencdo de formas, tais como a asa de um avido, que
proporcionem a maior forga de sustentacdo possivel €, ao mesmo tempo, mantenham valores minimos para a for¢a de
arrasto. Os primeiros estudos sobre as formas de um aerofdlio e seus desempenhos foram desenvolvidos pelo Comité
Nacional para Aconselhamento sobre Aerondutica (NACA — National Advisory Committee for Aeronautics), um
precursor da Administracdo Nacional da Aerondutica e Espaco (NASA — National Aeronautics and Space
Administration) nos Estados Unidos da América (Triet et al., 2015; Cengel e Cimbala, 2015).

O objetivo deste trabalho é realizar uma investigagdo numérica em uma estrutura do tipo asa modelo NACA 4415,
utilizado em aeronaves de diversas configuragdes. O escoamento foi considerado turbulento e a solucéo das tensdes
turbulentas foi obtida pelo modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras (Sparlat e Almaras, 1992, 1994). Todos os
resultados foram obtidos utilizando o programa comercial de CFD ANSYS Fluent® Versdo 18.0. Foram obtidos os
coeficientes de arrasto e de sustentacdo, assim como os campos de pressdes e de velocidades em torno da estrutura.
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2. METODOLOGIA

Esta secdo apresenta informagdes referentes ao perfil aerodindmico, as equagdes governantes e as simulagdes
numeéricas realizadas para obtencao dos resultados do presente trabalho.

2.1. Perfil aerodindmico

Além de ser responsavel pela sustentacdo da aeronave, a asa também é responsavel por outros indmeros fatores que
sdo de extrema importancia para o desempenho que a estrutura apresentara quando em funcionamento. Estes fatores
aerodindmicos que agem em uma asa dependem do formato da estrutura e do angulo de ataque em que a asa esta sendo
direcionada, bem com das propriedades do fluido (massa especifica, viscosidade dinamica e compressibilidade).

Com o passar do tempo, diversos modelos de asas foram desenvolvidas. As se¢es destas asas sdo constituidas de
diversas partes, conforme a Fig. 1.

Figura 1. Partes constituintes de um perfil aerodindmico (Pereira e Tutida, 2015)

Bordo de ataque T Bordo de
l / = fuga

Onde o bordo de ataque ¢ a superficie frontal da estrutura e o bordo de fuga € a superficie traseira. A corda é uma
linha reta que liga o centro do bordo de ataque ao centro do bordo de fuga. A linha de curvatura média é uma linha
imaginaria que passa exatamente no centro (equidistante) entre a parte superior da estrutura e a parte inferior, sendo a
maior diferenca desta linha e a linha de corda chamada de flecha da asa (Pereira e Tutida, 2015).

Devido a grande influéncia dos pardmetros geométricos sobre o comportamento dindmico dos aerofélios, é
conveniente classificar os aerofélios em classes distintas, de acordo com suas aplicagdes especificas.

O primeiro grupo de interesse refere-se aos aerofélios de alta sustentacdo, utilizados em aplica¢des com baixo
nimero de Reynolds, Re < 10° e grande forca de sustentacdo para operacdo a baixas incidéncias, a < 4°. De modo
geral, esta classe apresenta aerofdlios com: espessura maxima de 12% a 15%, posicionamento de 20% a 30% a partir do
bordo de ataque, arqueamento maximo de até 10%, posicionado de 35% a 50%, e raio do bordo de ataque moderado.
Devido as distribuicBes de espessura e de arqueamento, o bordo de fuga resultante € geralmente bem afilado. Exemplos
de aplicacOes deste grupo sdo encontrados em pequenas aeronaves de competicdes radio controladas (Aero Design)
(Sousa, 2008; Diniz, 2013).

O segundo grupo de interesse refere-se aos aerofdlios laminares, sendo os aerofélios desenvolvidos pela NACA os
mais conhecidos. Sua denominacdo se deve ao fato de apresentarem caracteristicas geométricas favordveis a
permanéncia de uma camada limite laminar ao longo de grande extensdo da superficie do aerofélio. Aerofélios
laminares apresentam: espessura maxima de até 24%, posicionada de 35% a 50% a partir do bordo de ataque,
arqueamento maximo de até 6%, posicionado de 40% a 60%, e raio do bordo de ataque pequeno. Sua distribuicdo é bem
mais regular que a dos aerof6lios de alta sustentacdo. Indicados para aplicagcbes que exigem pequenas faixas de
operacdo e baixo nimero de Reynolds, como péas de turbo-compressores e planadores (Sousa, 2008; Diniz, 2013). Na
nomenclatura da série NACA de quatro digitos, o primeiro digito indica o arqueamento maximo da corda, em
percentagem, o segundo digito fornece a localizacdo do méximo arqueamento em décimo de corda, a partir do bordo de
ataque, e os dois Ultimos digitos fornecem a maxima espessura em porcentagem de corda (Anderson, 1999). Por
exemplo, o perfil NACA 4415 possui arqueamento maximo de 4% da corda, situado a 40% da corda em relagdo ao
bordo de ataque e espessura de 15% da corda.

Um terceiro grupo de interesse seria dos aerofélios subsdnicos, 0s quais apresentam caracteristicas geométricas
semelhantes as dos aerofélios laminares, incorporando algumas caracteristicas dos aerofélios supercriticos, tais como:
maiores raios de bordo de ataque, maiores espessuras e maiores inclina¢des do bordo de fuga em relagdo a corda.
Aplicacdes tipicas sdo encontradas em Veiculos Aéreos Nao Tripulados (VANTS) e em pés de turbinas edlicas (Sousa,
2008; Diniz, 2013).

2.2. Equac0es governantes

As equacdes de Navier-Stokes com Média de Reynolds (RANS — Reynolds-Averaged Navier-Stokes) sdo obtidas a
partir de processos de médias temporais aplicados as grandezas instantaneas, sendo decompostas em um valor médio e
uma flutuacdo. Para um fluido newtoniano compressivel, as equacgdes da continuidade e momentum podem ser
expressas pelas Egs. (1) e (2):
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Onde p é a massa especifica, t € o tempo, u é o vetor velocidade, x representa a coordenada espacial, p é a pressdo
modificada, J;; € o delta de Kronecker, T representa as tenses (total, laminar ou turbulento), u € a viscosidade dindmica
e u, € a viscosidade turbulenta. Os termos da Eq. (2) representam: a variagdo temporal devido ao regime transiente, a
conveccdo no escoamento médio, o gradiente de pressdo (modificada) média e as tensdes totais devido as tensodes
viscosas (laminares) e as tensdes viscosas aparentes (turbulentas).

O numero de Reynolds é um coeficiente adimensional que fornece o regime de escoamento (laminar ou turbulento)
no qual o sistema se encontra. Para um perfil aerodindmico do tipo aerofélio, o nimero de Reynolds é expresso pela Eq.
(1) (Cengel e Cimbala, 2015):

Vi
Re = pT (6)

Onde V é a velocidade caracteristica do escoamento e [ é o comprimento caracteristico (no caso de um perfil
aerodindmico é o comprimento da corda).

Quando em voo, devido & geometria da asa, surge uma componente perpendicular ao escoamento do fluido, esta é a
chamada forca de sustentagdo (L), onde a mesma surge da diferenca de pressdo entre o intradorso e o extradorso da asa.
Esta que é a forca responsével pelo levantamento de voo e suspensdo da aeronave no ar e pode ser expressa pela Eq. (7):

1
L=> C,pV?%S (7

Onde S é a rea da asa vista por cima e C,, é o coeficiente de sustentacdo.
Uma segunda forca que surge quando hd um escoamento de fluido sobre uma estrutura mecénica € a for¢a de arrasto
(D), esta for¢a surge na direcdo contréria ao escoamento e pode ser obtida pela Eq. (8):

1
D =5CppV?s C)

Onde Cp é o coeficiente de arrasto.

Percebe-se pelas Egs. (7) e (8), que dois importantes fatores quando se analisa asas de aeronaves sdo os coeficientes
de arrasto e de sustentacdo. Estes dois parametros adimensionais sdo geralmente obtidos de forma experimental com o
uso de modelos em escala de laboratério, mas esta abordagem demanda um alto investimento, assim como um grande
consumo de tempo para a realizacdo dos testes.

2.3. Simulagdes numéricas

Para a realizacdo das simulagbes numéricas foi utilizado o programa comercial de CFD ANSYS Fluent® Versdo
18.0, desenvolvido para resolver problemas que envolvem mecénica dos fluidos e transferéncia de calor por meio do
Método dos Volumes Finitos (Patankar, 1980). As simulacBes foram executadas usando um computador com sistema
operacional Microsoft Windows® 7 de 64 bits, processador Intel® Core™ i7-3700 de 3,4 GHz, 16 GB de RAM.

A Figura 2 apresenta o modelo estrutural do perfil aerodinamico bidimensional construido para as simula¢des, onde
o comprimento da corda escolhido foi de 1 m.



A. Kossoski, C.H. Diedrich, D.P. Vasconcellos e L.E.M. Lima
Investigagdo numérica de um perfil aerodindmico modelo NACA 4415

Figura 2. Perfil aerodindmico NACA 4415 construido para as simulagdes numéricas

000 030 0800 (m)

2.3.1. Condigdes de contorno

Um importante passo na solugdo de um problema de engenharia é a escolha das condic¢Ges de contorno. Elas podem
simplificar ou dificultar a solucdo desejada. Neste trabalho, os campos de escoamento e pressdo estudados foram
resolvidos no ANSYS Fluent®, sendo inicialmente necessario construir um volume de controle (dominio
computacional), também chamado de superficie (surface) pelo programa computacional, para que seja conhecida a
regido de escoamento do fluido. O perfil aerodindmico se encontra em uma parte interna do volume de controle criado,
como mostra a Fig. 3.

Figura 3. Volume de controle criado para as simulages numéricas
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Neste volume de controle sdo configuradas as condicfes de contorno que irdo ser aplicadas quando o sistema for
simulado no programa computacional. Sendo elas:
e Entrada (Inlet): nesta condicdo sdo atribuidas todas as configuragdes do escoamento que irdo agir sobre a
estrutura, sendo pressdo estatica e velocidade do escoamento.
e Saida (Outlet): saida horizontal do escoamento.

e Campos de pressdes — fluxo livre: esta condicdo € utilizada no programa computacional para modelar um
escoamento livre nas regides de parede.

2.3.2. Malha computacional e condi¢des de solugéo

Conforme descrito na Introdugéo, o objetivo deste trabalho é realizar duas analises no perfil aerodindmico NACA
4415. A primeira andlise consiste em verificar a influencia do angulo de ataque do perfil («) nos coeficientes de arrasto
e de sustentacdo, assim como sua influencia nos campos de pressfes e de velocidades do escoamento, e a segunda
analise consiste em verificar a influencia da velocidade caracteristica do escoamento (V) nos coeficientes de arrasto e de
sustentacdo. Para todas as alteracBes de angulos de ataque, buscou-se manter a mesma malha computacional gerada
para todos os testes. A malha para a analise do angulo de ataque de 0° é apresentada na Fig. 4.

Figura 4. Malha computacional construida ao redor do perfil aerodindmico
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A Tabela 1 apresenta as configuracdes para todas as analises realizadas no presente trabalho.

Tabela 1. Parametros de simulagdo computacional empregados no presente trabalho

Funcao Andlise do angulo de ataque («) Andlise da velocidade caracteristica (V)
Tipo do solver Density-Based (Baseado na densidade) Density-Based (Baseado na densidade)
Modelo de turbuléncia Spalart-Allmaras Spalart-Allmaras

Tamanho da corda im im

Velocidade de escoamento 50 m/s Variavel

NGmero de Reynolds 3,5 x 10° Variével

Angulo de ataque Variavel 3°

Pressdo 101,3 kPa 101,3 kPa

Temperatura 300 K 300 K

Viscosidade cinemética 1,7894 x 10®° m*/s 1,7894 x 10®° m?/s

Nas configuragdes de solugdo, foi escolhido o modelo de turbuléncia Sparlat-Allmaras (Sparlat e Almaras, 1992,
1994), assim como também a equacdo da energia. Este modelo de turbuléncia resolve uma equacédo de transporte que
apresenta baixo custo computacional, sendo utilizado para aplicacBes aeroespaciais que envolvem escoamentos
limitados por paredes (Monin, 2007; Todorov, 2015).

3. RESULTADOS E DISCUSSAO

O programa computacional utilizado permite a realizacdo de uma grande quantidade de analises, muito delas
presentes de forma grafica. Para este trabalho, foram escolhidos dois tipos de graficos, um deles apresentando os
campos de pressdes ao longo da asa e 0 outro os campos de velocidades do fluido no escoamento. Os resultados foram
divididos em duas partes: a primeira trata da influéncia do &ngulo de ataque mantendo-se as configuractes de
escoamento iguais e a segunda trata da influéncia da velocidade caracteristica do escoamento, mantendo-se uma mesma
configuracdo geométrica do perfil aerodinamico.

3.1. Influencia do &ngulo de ataque do perfil aerodindmico
As configuracdes utilizadas para as simulagdes realizadas na presente analise de influéncia estdo descritas na Tab. 1.
As Figuras 5 e 6 apresentam as distribui¢Bes de pressdes e de velocidades ao longo do perfil aerodindmico,

considerando os diversos angulos de ataque analisados no presente estudo (0°, 3°, 6°, 9° e 12°).

Figura 5. Campo de pressdes em fungéo do &ngulo de ataque: (a) 0°, (b) 3°, (c) 6°, (d) 9° e (e) 12°

(b) (©
Pressure Pressure
1 symmetry 1
1.490e+003 1.494e+003
2.036e+002 -2.410e+002
-1.083e+003 -1.976e+003
-2.369¢+003 -3.710e+003
-3.656e+003 -5.445e+003
[Pa] [Pa]

(d) ©
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Figura 6. Campo de velocidades em fungdo do angulo de ataque: (a) 0°, (b) 3°, (c) 6°, (d) 9° e (e) 12°

1
6.680e+001 7.226e+001

5.010e+001 5.419+001
3.340e+001 3.613e+001
1.670e+001 1.806e+001

(d)

(b)

(€

Conforme Fig. 5 percebe-se que a ponta da asa, devido ao contato com uma maior for¢a do ar, sofre uma maior
pressdo. Devido ao formato do perfil, o extradorso apresenta menores campos de pressdes em comparagdo com a regido
do intradorso, sendo estes resultados compativeis com a teoria de sustentagdo de uma asa. Analisando os graficos de
distribuicBes de pressdes e de velocidades obtidos para cada &ngulo, Figs. 5 e 6, percebe-se que uma maior velocidade
da corrente de ar na parte superior do perfil aerodindmico corresponde a uma pressdo mais baixa, assim como a menor
velocidade da corrente de ar na parte inferior da asa corresponde a uma pressdo mais alta, sendo este o fator principal do

levantamento de voo da aeronave.

A Tabela 2 apresenta os valores dos coeficientes de sustentacdo (C,) e de arrasto (Cp) do perfil aerodindmico para
cada angulo de ataque («) analisado no presente estudo. Para o = 6° se tem a maior razdo C, /Cp.

Tabela 2. Coeficientes de sustentagdo (C,) e de arrasto (Cp) para cada angulo de ataque (o) analisado

al [o] C|_ CD C|_ / CD
0 0,375 0,0103 36,41
3 0,669 0,0174 38,45
6 1,018 0,0179 56,87
9 1,299 0,0239 54,35
12 1,516 0,0342 44,33

3.2. Influéncia da velocidade caracteristica do escoamento no perfil aerodinamico

Nesta secdo, sdo apresentados os resultados para os testes onde foi avaliada a influéncia da velocidade caracteristica
do escoamento. As Figuras 7 e 8 apresentam os graficos das distribuicdes de pressdes e de velocidades para diversos
valores de velocidade caracteristica de escoamento (0,5 m/s, 1 m/s, 2 m/s, 4 m/s, 9 m/s e 18 m/s).

Figura 7. Campo de pressdes em fung¢do da velocidade caracteristica do escoamento:
(@) 0,5m/s, (b) 1 m/s, (c) 2 mis, (d) 4 m/s, (e) 9 m/s e (f) 18 m/s
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(d) ®

Figura 8. Campo de velocidades em funcéo da velocidade caracteristica do escoamento:
(@) 0,5m/s, (b) 1 m/s, (c) 2 m/s, (d) 4 m/s, (e) 9 m/s e (f) 18 m/s

Velocity Veloci Velocity
symmetry 1 anyv 1 symmetry 1
6.877e-001 1.405e+000 2.8456+000
5.158e-001 1.054e+000 2.134e+000
3.439e-001 7.025e-001 1.423e+000
1.719e-001 3.513e-001 7.113e-001
0.000e+000 0.000e+000 0.000e+000
[ms*-1] [ms*-1] [ms™1]
(@) (b) (©
Velocity Velocif i
symmetly 1 Sty 1 Yeloony
5.663¢+000 1.276e+001 2.5786+001
4.2476+000 9.573e+000 1.934e+001
2.832e+000 6.382¢+000 ‘ 1.289e+001 1
1.416e+000 3.191€+000 6.4466+000
X 0.000e+000 0.000e+000
[ms*1] [ms*-1] [ms*1]
(d) ©) ®

Conforme Figs. 7 e 8, com o aumento da velocidade, ha também um aumento do nimero de Reynolds e assim o
escoamento vai se tornando cada vez mais turbulento, onde percebe-se um salto nos valores das press@es na ponta da
asa, assim como um maior rastro de velocidades.

A Tabela 3 apresenta os valores dos coeficientes de sustentacdo (C,) e de arrasto (Cp) do perfil aerodindmico para
cada velocidade caracteristica do escoamento analisada no presente estudo. A razdo C, / Cp aumenta com o valor de V.

Tabela 3. Coeficientes de sustentacdo (C,) e de arrasto (Cp) para cada velocidade caracteristica (V) analisada

V/[m/s] Re/10° C_ Co C./Cp

0,5 30 0,532 0,0337 15,79
1 50 0,600 0,0263 22,81
2 100 0,638 0,0215 29,67
4 200 0,653 0,0198 32,98
9 500 0,678 0,0171 39,65
18 1000 0,790 0,0098 80,61

4. CONCLUSOES

Este trabalho apresentou resultados de simulagfes numéricas utilizando o programa computacional de CFD ANSYS
Fluent®, considerando o escoamento de ar em uma asa com perfil modelo NACA 4415. Duas analises foram realizadas
neste estudo, a primeira teve por objetivo verificar a influéncia do angulo de ataque da asa e a segunda teve por objetivo
verificar a influéncia da velocidade caracteristica do escoamento. Com o0 aumento do angulo de ataque, percebe-se uma
maior diferenca nos campos de pressdes e de velocidades do escoamento na parte inferior da asa. Estes resultados se
mostram de acordo com a literatura e possibilitam com que o modelo computacional desenvolvido neste estudo possa
ser ampliado e usado para prever 0 comportamento deste modelo de asa em outras configuracdes de escoamento.
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