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RESUMO

Devido a expansdao do mercado de energia edlica e, consequentemente, a
expectativa de que aerogeradores cada vez mais potentes sejam projetados ao longo
dos préximos anos, estudos mais detalhados com relacéo ao projeto destas maquinas
precisam ser elaborados. Atualmente, ha projetos de pas de turbinas edlicas com até
107 metros de comprimento, visando ter uma maior area de rotor — viabilizando uma
maior area de extracdo de energia. Contudo, apenas aumentar o tamanho das pas
nao se torna uma ferramenta viavel, pois gera custos adicionais com materiais e mais
cargas dinamicas. E preciso se aprimorar cada vez mais nos métodos de controle e
na aerodinamica das pas. O estudo da aerodindmica das pas comeca com um
adequado projeto dos aerofdlios. Este trabalho apresenta uma andlise da aplicacao
dos modelos de turbuléncia para simulagdo em dinamica dos fluidos computacional
de perfis aerodindmicos presentes em pas de aerogeradores. O software comercial
FLUENT Ansys® foi utilizado para simular um escoamento incompressivel sob regime
permanente sobre trés aerofdlios NREL, projetados para serem utilizados em pas de
turbinas edlicas. Cinco diferentes angulos de ataque foram utilizados, visando simular
0 escoamento até a regido de poés-estol. Os dominios computacionais sao
discretizados por malhas néo estruturadas. As simulacdes foram conduzidas para dois
modelos de turbuléncia, o Spalart-Allmaras e o k-w/SST (Shear Stress Transport). Os
resultados obtidos — os coeficientes de arrasto e sustentagdo — sdo comparados com
resultados experimentais disponiveis na literatura. E utilizada a Raiz do Erro
Quadratico Médio para verificar qual modelo apresentou melhor acuracia. E mostrado
gue o modelo Spalart-Allmaras apresentou melhores resultados para angulos de
ataque de até 10 graus, e obteve os menores erros para o coeficiente de arrasto,
enguanto que o k-w/SST apresentou os melhores resultados globais, quando se avalia
toda a faixa de angulos simulados, e apresentou melhores os resultados para angulos

de ataque acima de 10 graus, para o coeficiente de sustentacéo.

Palavras-chave: Aerogeradores. Dindmica dos fluidos computacional. Modelos de
turbuléncia. Spalart-Allmaras. k-w/SST.



ABSTRACT

Due to the expansion of the wind energy market and, consequently, the
prospect of the increasingly powerful wind turbines in the next few years, more detailed
studies about the design of these wind turbines needs to be developed. Nowadays,
there are wind turbine blade designs up to 107 meters long, aiming to have a larger
rotor area - enabling a larger area of energy extraction. However, only increase the
size of the balde does not become a viable too, since generates additional costs of
materials and more dynamic loads. It is required improvement more in control methods
and blades aerodynamics. The study of blade aerodynamics start with a suitable
design of the airfoils. This work introduce an analysis of turbulence models application
for simulation in computational fluid dynamics of aerodynamic profiles present in wind
turbine blades. The comercial software Ansys FLUENT was used to simulate an
incompressible steady flow on three NREL airfoils, designed to be used in wind turbine
blades. Five different angles of attack were used in order to simulate the flow until post-
estol region. Computational domains are discretized by unstructured meshes. The
simulations were conducted for two turbulence models, Spalart-Allmaras and k-w/SST
(Shear Stress Transport). The simulation results - the drag and lift coefficients - are
compared with experimental data available in the literature. The Root Mean Square
Error is used to verify which model have best accuracy. It is shown that the Spalart-
Allmaras model presented better results for angles of attack until 10 degrees, and
obtained the lowest erros for the drag coeficiente, while k-w/SST demonstrated best
overall results, when evaluating the entire range of simulated angles, and presented

better results for angles of attack above 10 degrees, for the lift coeficiente.

Keywords: Wind turbines. Computational fluid dynamics. Turbulence models. Spalart-
Allmaras. k-w/SST.
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1 INTRODUCAO

As formas de obtencédo de energia vém evoluindo progressivamente desde a
primeira revolugdo industrial até os dias atuais. Com essa evolucdo, também
cresceram a populacdo global e a sua demanda por energia. O petréleo, que é uma
das principais fontes de energia utilizada no mundo, sempre sofreu fortes oscilagdes
em seu preco, muito devido a conflitos armados e instabilidades politicas nas regifes
de maior producédo. Essas fortes oscilagdes sdo um grande motor para o investimento
em fontes alternativas de energia elétrica. Uma importante fonte alternativa, a Nuclear,
vem sofrendo com a desconfianca, principalmente apés o acidente em Fukishima, no
Japao, em 2011. A Alemanha, por exemplo, pretende fazer o desligamento de suas
usinas nucleares até 2022 (EXAME, 2016). Por fim, com as recentes mudancas
climaticas e com a assinatura do Acordo de Paris pelos principais blocos de paises,
visando reduzir a emissédo de gases do efeito estufa, em 2015, as fontes de energia
renovaveis, como a eolica e a solar, vém crescendo consideravelmente nos ultimos

anos.

Muitos paises tém procurado expandir suas matrizes energéticas,
principalmente através das fontes renovaveis, como é o caso da China, que cresceu
na ultima década 3.187,7% em poténcia edlica instalada, saindo de 5,91 GW em 2007
para 188,392 GW em 2017, com previsao de ultrapassar a marca dos 200 GW em
2018 (GLOBAL WIND REPORT, 2018). Outros paises também estdo buscando
aumentar a sua capacidade instalada em energia eolica, o grupo formado por Gra-
Bretanha, Holanda, Alemanha, Noruega, Dinamarca e Bélgica, apresentou um projeto
grandioso para o setor, que promete construir o maior parque eolico do mundo, situado
em um banco de areia no meio do mar do Norte. O projeto prevé a constru¢do de uma
ilha artificial, orcada em 1,75 bilhdo de ddélares, com cerca de 6 quildbmetros
quadrados, para dar suporte ao parque offshore que sera construido ao redor dela. E
previsto que o parque forneca energia renovavel suficiente para a demanda de 80
milhbes de pessoas com previsdo para entrar em funcionamento em 2027
(DAILYMAIL, 2018).
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O Brasil ndo fica para tras no mercado de energia edlica, sendo um importante
player, encontrando-se como oitavo colocado no ranking de capacidade acumulada
para o ano de 2017 (GLOBAL WIND REPORT, 2018). Atualmente a energia eolica
representa 8,3% da matriz energética nacional (EMPRESA BRASIL DE
COMUNICACAO, 2018). Porém este nimero deve se manter estavel até 2021, devido
aos quase 2 anos sem que houvesse nenhum leildo de energia nova, entre o ano de
2016 e 2017 (GLOBAL WIND REPORT, 2018).

Os fabricantes de turbinas edlicas j& comecaram a conceber projetos cuja
poténcia ultrapasse os 10 MW, para turbinas offshore, como € o caso da Haliade-X 12
MW da GE, com previsao para iniciar suas operacées em 2021 (GENERAL ELETRIC,
2018). O Global Wind Report (2018) estima que na préxima década projetos de

turbinas com mais de 20 MW ja devem comecar a ser concebidos.

Como € notério, o mercado de energia eollica segue em constante
desenvolvimento, e o setor offshore, que demanda os maiores projetos, apresentou
no ano de 2017, de acordo com o Global Wind Report (2018), um ano recorde com
4.334 GW de instalagdes, representando um crescimento de 87% em relacdo ao ano
de 2016. Esse crescimento impulsiona a concepc¢éo de novos projetos, assim como o

desenvolvimento de conhecimento e de ferramentas computacionais para simulacao.

Contudo, o crescimento das poténcias produzidas ndo deve acompanhar o
crescimento das turbinas edlicas, visto que estas apresentam limitacdes com relacéo
ao seu tamanho. Apenas aumentar o tamanho de uma pa, além de ser mais custoso
financeiramente, também aumenta as cargas sofridas pelo aerogerador. A turbina
Haliade-X, de 12 MW, por exemplo, apresenta pas com 107 metros de comprimento
e um rotor posicionado ha 220 metros de altura (GENERAL ELETRIC, 2018). Caso as
estimativas da Global Wind Report se concretizem, e na proxima década tenhamos
projetos de turbinas com mais de 20 MW, estas devem ser maiores que que Haliade-
X, porém ndo tdo maiores. Consequentemente, estudos mais aprofundados na
aerodinamica terdo que ser efetuados, visando melhorar o desempenho das pas,

fazendo com que estas captem mais energia para uma mesma area de rotor.
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O projeto de uma péa edlica comeca pela adequada escolha de seus aerofdlios,
gue precisam ser amplamente estudados. Testes experimentais — em tuneis de vento
- s830 complexos e caros, além de consumir um tempo consideravel do projetista. E
nesse contexto que as simulacfes computacionais vém ganhando cada vez mais
espaco no meio académico e na industria. As simulacdes de escoamentos fluidos
sobre aerof6lios séo feitas através da Dindmica dos Fluidos Computacional (em
inglés: Computational Fluid Dynamics — CFD).

Devido a expectativa de crescente demanda nos projetos de novas turbinas
edlicas, € necessério que cada vez mais conhecimento técnico seja disseminado, e
um 6timo projeto comeca com a escolha certa dos aerofélios que irdo compor a pa de
uma turbina edlica, assim como a escolha das ferramentas certas para simulacao
destes. Este trabalho visa fornecer ao leitor uma adequada introducéo a simulagéo de
aerofélios utilizando a dinamica de fluidos computacionais, servindo assim como um
guia para a escolha correta dos modelos de turbuléncia que serdo empregados, bem

como os métodos de solucéao.

1.1 OBJETIVO GERAL

Esta dissertacdo tem como principal objetivo avaliar os efeitos dos diferentes
modelos de turbuléncia na estimativa dos coeficientes de sustentacéao, c;, e arrasto,
cg4, originados da interacdo fluido-aerofdlio, para simulacdo de escoamentos sobre
aerofélios 2D através da ferramenta de dindmica de fluidos computacional Fluent do
ANSYS, visando determinar o mais adequado para aplicacdes em energia edlica.

1.1.1 Objetivos especificos

Os objetivos especificos deste trabalho séo:

a. Avaliar e determinar quais modelos de turbuléncia sdo os mais precisos

para a simulagdo de escoamento incompressivel sobre um aerofolio;

b. Investigar até quais pontos os modelos selecionados séo confiaveis e de

guais parametros eles sdo dependentes; obtencdo dos coeficientes de
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sustentacdo e arrasto, variando o angulo de ataque dos aerofélios até o
mesmo chegar na regido de estol; e

Validar os resultados através de experimentos praticos ja realizados e

expostos na literatura.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Beck (2010) fez uma andlise metodologica de simulacdes de escoamentos
turbulentos sobre secfes de perfis aerodinamicos. O seu trabalho utilizou o aerofdlio
NACA 0012 o OAT15A, onde foram simulados regimes permanentes de escoamentos
turbulentos incompressiveis e compressiveis. Foram utilizados nas simulacdes o0s

modelos k-w/SST e o Spallart-Alimaras. O foco do trabalho foi a indUstria aeronautica.

Com relacdo a utilizagdo dos modelos de turbuléncia para andlise de perfis
aerodinamicos utilizados em péas de turbinas edlicas, Douvi et al. (2012) avaliou trés
modelos de turbuléncia — Spalart-Allmaras, Realizable k-€ e k-w/SST — para simulacao
do fluxo em um aerofélio NACA 0012 com diversos angulos de ataque, utilizando a
ferramenta CFD, chegando a conclusdo de que o modelo k-w/SST é o mais

apropriado.

Douvi e Margaris (2012) utilizaram a ferramenta CFD para fazer uma anélise
comparativa entre as caracteristicas aerodindmicas dos aerofélios S809 e NACA
0012. Ambos os aerofdlios foram simulados para varios angulos de ataque para dois
nameros de Reynolds. Os resultados numéricos foram comparados a dados
experimentais. Foram utilizados os modelos de turbuléncia Spalart-Alimaras,
Realizable k-€ e k-w/SST. E mostrado que o modelo k-w/SST apresenta resultados
melhores que o0s outros dois, e também, conclui-se, que o perfil S809 apresenta
melhores caracteristicas aerodinamicas que o NACA 0012. Também é mostrado que
os coeficientes de arrasto previstos foram maiores que o0s observados

experimentalmente.

Bellur (2013) apresentou um trabalho cujo objetivo foi revisar as diferencas
técnicas nos modelos de turbuléncia para as equacdes de Navier-Stokes com médias
de Reynolds (RANS), simulagdes de grandes escalas (LES) e simulagbes numéricas

diretas (DNS) disponiveis a época e fazer uma comparacao critica entre estes.

Crivellini e D’Alessandro (2014) utilizou o modelo Spalart-Allmaras para simular

a bolha de separacéo linear (acronimo em inglés LSB), que € um fenébmeno de grande
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interesse para a edlica, caracterizado por um baixo nimero de Reynolds. Foi mostrado
gue o modelo Spalart-Allmaras foi empregado com sucesso. Pellerin et al. (2015)
também aplicou o modelo Spalart-Allmaras, desta vez visando resolver fluxos
turbulentos sobre o aerofdlio NACA 0012, com base no método de Boltzmann, onde

€ empregada uma abordagem de refinamento de malha em véarios dominios.

Rocha et al. (2016) elaborou um estudo de caso sobre a calibragédo do modelo
de turbuléncia k-w/SST para turbinas edlicas de pequeno porte projetadas com
aerofélios curvos e simétricos. As simulacdes foram feitas nas pas, ndo apenas nos

aerofolios e foi utilizado o Software OpenFOAM.

Labozetto (2016) propbs, em sua tese para obtencéo do Titulo de Doutor em
Ciéncias, um modelo Spalart-Allmaras modificado para a escala de comprimento,
ondem foram feitas simula¢cdes em um jato plano livre e incompressivel utilizando o
modelo Spalart-Allmaras padrdo e o modificado. Foi mostrado que o seu modelo

modificado apresentou resultados mais satisfatorios para a regido de estudo.

D’Alessandro et al. (2017) fez uma modelagem numérica de fluxo sobre um
aerofélio NACA utilizando um modelo de transicdo baseado no Spalart-Alimaras,
visando reduzir a necessidade de simulacdo em tuneis de vento, visando reduzir
custos. Foi mostrado que modelos de fluxo totalmente turbulento ou totalmente
laminar falham na previsao do desempenho aerodinamico. O modelo Spalart-Allmaras
foi utilizado por apresentar um custo computacional menor que o k-w/SST e por

apresentar 6timos resultados para aplicacdes de fluxo externo.

Kekina e Suvanjumrat (2017) fizeram um estudo comparativo entre os modelos
Spalart-Allmaras, Re-Normalisation Group (RNG) k-¢ e k-w/SST, para um fluxo sobre
um aerofélio NACA 0015 utilizando o software OpenFOAM. Foi concluido que na
regido antes do estol o modelo k-w/SST se comportou, no geral, melhor, enquanto

gue na regiao pos-estol, o modelo RNG k-¢ foi mais eficaz.

Fernandes et al. (2017), dando continuidade ao artigo de Melo et al. (2013)
sobre boas praticas na utilizagdo da CFD, realizaram simula¢des sobre o aerofélio
NREL S814 utilizando os modelos k-w/SST e Spalart-Allmaras, demonstrando que o
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primeiro apresentava bons resultados para a regido perto do estol, elevados angulos
de ataque, enquanto que o segundo obteve resultados melhores para baixos angulos

de ataque.

Roy et al. (2017) apresentou um estudo em CFD para o aerof6lio S809
bidimensional utilizando cinco modelos de turbuléncia, k-g¢, k-w, k-w/SST, SST
Turbulence e SST gamma theta, cujo objetivo foi avaliar o efeito de estol e pds-estol
sobre o aerofdlio. Foram identificados grandes desvios com relacéo aos coeficientes
de sustentacédo e arrasto para as regides de estol e pds-estol. Os melhores resultados
foram encontrados para os modelos k-w/SST e SST gamma theta, tendo este ultimo

funcionado melhor para a regido de pds-estol.

Bartl et al. (2018) elaboraram um experimento de referéncia para modelos CFD
utilizando um aerofélio NREL S826 onde foi utilizado o modelo de transicdo Langtry-
Menter y — Reg, Visando obter os coeficientes de sustentacéo e arrasto e identificar a
regido de bolha de separacdo laminar para um baixo nimero de Reynolds.
Demonstrou-se que o modelo consegue predizer bem a localizacdo das bolhas de
separacao, porém mostrou uma tendéncia de subestimar o coeficiente de sustentacéo

proximo a regiao de estol e mostrou consideraveis desvios com relacéo ao de arrasto.

Sadikin et al. (2018) elaborou um estudo comparativo entre os modelos de
turbuléncia Spalart-Allmaras, Realizable k-¢ e k-w/SST para o estudo das
caracteristicas aerodinamicas em um perfil NACA 0012. Foi mostrado que os trés
modelos obtiveram resultados satisfatorios, tendo o Realizable k-¢ se destacado mais
com relagcdo ao estudo da esteira, enquanto que o k-w/SST se mostrou mais preciso

para as outras regides.

Sarmiento et al. (2019) apresentou um estudo comparativo entre as
ferramentas Ansys e OpenFOAM no estudo dos efeitos de vértice na ponta de uma
pa edlica. A analise foi feita com base em um perfil tridimensional com corda variavel
utilizando trés tipos de perfis aerodinamicos, S809, S810 e S811. Uma simulacéo para
cada perfil, em cada software, foi elaborada utilizando-se o modelo de turbuléncia k-€
— que é mais adequado para o estudo de regifes completamente turbulentas. E
mostrado que o Ansys apresenta resultados melhores que o OpenFOAM, porém



28

conclui-se que a deficiéncia dos resultados do OpenFOAM néo esta ligada ao
software, e sim a dificuldade de se utilizar o mesmo, tendo em vista que é que ele é

baseado em programacédo C++, o que facilita para o usuario cometer erros.
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3 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste tépico serdo dados os conceitos fundamentais para um bom
entendimento dos resultados deste trabalho. Alguns tdpicos serdo apenas
introdutdrios, visto que ndo séo o foco desta dissertacao.

3.1 OVENTO E SEUS EFEITOS

Os ventos sdo massas de ar em movimento como consequéncia do
aquecimento desigual da superficie terrestre e do movimento de rotacdo do globo. A
energia cinética decorrente dos movimentos de massas de ar € aproveitada pelas

turbinas edlicas, sendo assim uma fonte de energia permanente e renovavel.

O movimento das massas de ar € inesgotavel, porém a sua presenca é dispersa
e aleatéria, movimentando-se de um local para outro com velocidades muito diferentes
e frequentemente na forma de rajadas, de modo que atinge uma turbina edlica, por

exemplo, em diferentes direcdes e intensidades.

A turbuléncia natural gerada por esse processo contribui para as cargas
mecanicas atuantes em turbinas eélicas, levando a uma fundada preocupacdo com a
correta simulagéo dos ventos. A Figura 1 apresenta esquematicamente uma massa
de ar (regido em hachura) indo de encontro a uma turbina edlica. E interessante
observar que ha um perfil ideal de vento, apresentado por linhas descontinuas, que

difere do real, que € irregular, devido a presenca da turbuléncia.
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Figura 1 - Massa de ar indo de encontro a uma turbina edlica.

Velocidade media do vento

Turbuléncia

Perfil de vento

Fonte: HAU, 1988.

3.2 TIPOS DE ESCOAMENTO

O escoamento de um fluido pode ser classificado de diversas maneiras, o livro
Introducdo a Mecéanica dos Fluidos de Fox et al. (2018) classifica 0 escoamento como
sendo laminar, ou turbulentos, viscosos ou n&o-viscosos, compressiveis ou
incompressiveis e, por fim, internos ou externos. O intuito desta dissertacdo é
trabalhar com os fluxos de ar que atingem as turbinas eolicas, e este tipo de

escoamento é caracterizado por ser laminar e turbulento, viscoso e nédo-viscoso,

incompressivel e externo.

Um escoamento laminar € aquele em que o fluxo € suave e as camadas
adjacentes de fluido deslocam-se umas as outras de forma ordenada, preservando
sua caracteristica no meio. O fluxo é estavel. Por outro lado, um escoamento
turbulento é aquele em que as particulas fluidas misturam-se rapidamente enquanto
se movimentam ao longo do escoamento, devido a flutuacdes aleatorias no campo
tridimensional de velocidades. O comportamento do escoamento é aleatorio e caético.
O movimento torna-se intrinsecamente irregular, mesmo com condi¢cdes constantes
de contorno impostas. A velocidade e todas as outras propriedades do fluxo variam
de maneira aleatéria e cadtica. (VERSTEEG,; MALALASEKERA 2007; FOX et al,

2018). A Figura 2 exemplifica estes dois tipos de escoamento.
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Figura 2 - (a) Movimento suave de elementos de fluido em um fluxo laminar. (b) Movimento tortuoso e

irregular de elementos de fluido em um fluxo turbulento.

(a) Fluxo laminar

W ITTTTTATITTEITI S 7777777 7

(b) Fluxo turbulento

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

O numero de Reynolds, que sera apresentado no topico 2.3, € utilizado para

indicar se o fluxo é laminar ou turbulento.

Antes de compreender o escoamento viscoso € preciso entender do que se
trata a viscosidade. Viscosidade é a propriedade fisica que caracteriza a resisténcia
de um fluido ao cisalhamento. Ela corresponde ao atrito interno nos fluidos devido as

interacBes intermoleculares, sendo geralmente uma funcéo da temperatura.

De acordo com Fox et al. (2018), a lei de Newton da viscosidade para um

escoamento unidimensional de um fluido newtoniano! — como o ar — é dada por:

du
Tyx = .ME (1)

onde 7,, é a tensdo de cisalhamento, com dimens&o [F/L?], que experimenta uma
taxa de deformacgdo du/dy de dimenséo [1/T], e u € a viscosidade absoluta (ou
dinamica) cuja dimenséo é [FT/L?], onde F é uma medida de forca, L de comprimento
e T de tempo (FOX et al, 2018).

1 Fluidos newtonianos séo aqueles em que a tensédo de cisalhamento é diretamente proporcional a
taxa de deformacéo.
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Escoamento viscoso, entdo, € aquele que leva em consideracdo a friccdo do
fluido com um solido qualquer pelo qual ele flui. E importante frisar, neste primeiro
momento, que o fluxo viscoso (real) apresenta arrasto, enquanto que o N4o-viscoso &

sem fricgdo. O topico 2.5.2 aprofundara mais o tema.

O escoamento incompressivel considera a variacdo na massa especifica do
fluido desprezivel. Para os gases, de acordo com Fox et al. (2018), uma variagdo
maxima de massa especifica inferior a 5% € considerada desprezivel. Essa hipbtese
€ importante para o estudo dos ventos que atingem os aerogeradores, e 0 nimero
adimensional de Mach é um importante parametro que ajuda na identificacdo do

escoamento, se este é compressivel ou incompressivel.

Quando o numero de Mach for inferior a 0,3, a variagdo maxima de massa
especifica serd inferior a 5%. Assim, 0 escoamento de um gas com esse humero de
Mach é tratado como incompressivel (FOX et al., 2018). Para um Mach de 0,3, tem-

se uma velocidade de escoamento de aproximadamente 100 m/s.

Por fim, como o escoamento de ar através de uma turbina edlica se da ao ar

livre, e esta Ultima estd imersa no ar, esse escoamento é classificado como externo.

3.3 NUMEROS ADIMENSIONAIS IMPORTANTES

O numero de Mach, N, exprime uma relacdo entre as Forcas de Inércia,
representadas pela velocidade do escoamento, V, e as Forgas Elasticas, representada
pela velocidade local do som no ambiente de estudo, também conhecida como
celeridade, c,.

_ Forgasde Inércia  V

Ny = - >
M Forgas Elasticas Ce (2)

Para um numero de Mach menor que 0,3, onde ocorre a maior parte dos casos
de Engenharia Mecanica (FOX et al, 2018), como ja mencionado no tdpico anterior,
os fluxos podem ser considerados incompressiveis. O fluxo pode ser classificado,

entdo, de acordo com o numero de Mach, segundo Anderson Jr. (2015), podemaos ter:
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1. Se Ny < 1, o fluxo é subsoénico;
2. Se Ny =1, o fluxo é sbnico; e

3. Se Ny > 1, o fluxo é supersénico.

Outros dois regimes de fluxo costumam ser definidos, o fluxo transdnico

(0,8 < Ny < 1,2) e o fluxo hipersonico, onde N, > 5.

Outro nimero importante para o estudo deste trabalho € o nimero de Reynolds,
R., que exprime uma relacéo entre as Forcas de Inércia e as Forgas Viscosa de um
fluido:

_ Forgasde Inércia pVL VL

e —

= 3
Forgas Viscosas 7 v ®)
em que p é a massa especifica do fluido, V a velocidade, L o comprimento percorrido
pelo fluxo, no local de estudo, e u, como ja dito anteriormente, € a viscosidade

absoluta. Esta pode ser substituida pela viscosidade cinemética, v, que é dada por

u/p-

Caso o numero de Reynolds seja demasiadamente grande, os efeitos viscosos
serdo despreziveis, pelo menos na maior parte do escoamento; caso seja pequeno,
os efeitos viscosos serdo dominantes. O niumero de Reynolds é importante pois com
ele é possivel estimar se o atrito, ou seja, as For¢as de Inércia, serdo dominantes ou

nao.

Para um fluxo em uma tubulacéo, onde na Equacgao 3, o comprimento, L, deve
ser substituida pelo diametro, D, tem-se, de acordo com Fox et al (2018) e o Instant
guide to flow profile, da ABB (2007):

R, < 2.000, fluxo laminar;
2.000 < R, < 4000, fluxo de transigéo;
R, > 4.000, fluxo turbulento.
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Para um escoamento sobre uma superficie, como por exemplo uma placa,

Gemba (2007) mostra que:

R, < 500.000, fluxo laminar;
R, > 500.000, fluxo turbulento;

Para o caso de um aerofdlio, que é o objetivo de estudo deste trabalho, a
hipétese de escoamento sobre uma placa € utilizada, porém ao invés de usar-se o
comprimento, usa-se o valor da corda do aerofdlio, que € a distancia entre o bordo de
ataque e o bordo de fuga do mesmo. O conceito de aerofélio serd introduzido na

préoxima secao.

3.4 AEROFOLIOS

O design aerodinamico das pas de uma turbina edlica € um dos principais
desafios da industria edlica, tendo um impacto significativo na extracdo da maxima
poténcia do vento. No inicio do desenvolvimento da industria de energia edlica, era
pratica comum usar familias de aerofélios existentes, de aeronaves, para projetos de
pas edlicas (TIMMER; VON ROOIJ, 2003). Os aerofolios provenientes de aeronaves
apresentam uma perda de sustentacdo (estol) repentino, resultando em perda de
poténcia, também sofriam uma rapida degradacdo com o0 aumento da espessura
(TANGLER; SOMERS, 1995). O principal requisito em um projeto de aerofélio é que
seu design propicie uma alta sustentacdo em relacdo ao arrasto. Aumentando-se o
coeficiente de sustentacdo, aumenta-se 0 empuxo, 0 que resultaria na reducao do

coeficiente de arrasto e aumento da eficiéncia aerodinamica.

Um aerofdlio pode ser dividido em quatro se¢des: bordo de ataque, bordo de
fuga, superficie superior e superficie inferior. A Figura 3 apresenta a vista de um
aerofolio em uma pa de turbina edlica enquanto que a Figura 4 apresenta apenas 0

aerofolio e suas principais nomenclaturas.
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Figura 3 - Vista de um aerofélio em um rotor de turbina edlica.
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Fonte: PADMAJA; APPALA RAJU, 2013.

Figura 4 - Partes de um aerofélio.
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Fonte: MANWELL et al., 2009.

A linha de cambagem é o local de pontos que se encontram a mesma distancia
das superficies inferior e superior do aerofdlio. Os pontos mais avancados e recuados
da linha de cambagem estéo nos bordos de ataque (regidao contra o vento) e bordo de
fuga, respectivamente. A linha reta que liga os dois bordos € chamada de linha de
corda do aerofdlio, e a distancia entre o bordo de ataque e o bordo de fuga medida ao
longo da linha de corda € a corda, c. O angulo de ataque, «a, € definido como o angulo

entre a velocidade relativa do vento, U,.;, e a linha de corda.
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3.4.1 Principais familias de aerofolios

As principais familias de aerofélios utilizadas em turbinas eolicas serdo

apresentadas neste topico.

3.4.1.1 Familia de aerofélios NREL

Os aerofdlios desenvolvidos pela NREL (Laboratério Nacional de Energias
Renovaveis dos Estados Unidos), foram projetados com base em um fluxo viscoso
bidimensional em torno de um aerofdlio qualquer. As turbinas edlicas que utilizam
estes tipos de aerofdlios proporcionam aumentos significantes na producéo de energia
devido a menor sensibilidade aos efeitos de rugosidade e melhores relacdes de
sustentacao ao arrasto (TANGLER; SOMERS, 1995).

Os aerofdlios da NREL apresentam a seguinte nomenclatura: SXXX, em que
XXX varia de 801 até 835 (NATIONAL RENEWABLE ENERGY LABORATORY,
2012).

3.4.1.2 Familias de aerofdlios Risg

O desenvolvimento dos aerofdlios no laboratorio nacional de Risg, Dinamarca,
foi iniciado em meados dos anos 90, e apresenta, até o0 momento, trés familias de
aerofdlios: Risg-Al, Risg-P e Risg-B1l. O codigo XFOIL foi utilizado no
desenvolvimento dos aerofélios, onde calculos de fluxo puderam ser aplicados
durante a otimizacdo (FUGLSANG; BAK, 2004). O XFOIL foi desenvolvido para fluxos

com numeros de Reynolds baixos e € bem adequado para otimizacao.

3.4.1.3 Familias de aerofélios Delft (DU)

Esta familia de aerofélios foi desenvolvida pela Universidade de Tecnologia de
Delft, na Holanda. Sua abordagem de design era manter a insensibilidade da
rugosidade superficial e, para ganhar vantagem estrutural, mais énfase foi dada ao
desenvolvimento de aerofélios mais espessos. Os projetos também foram feitos
utilizando o codigo XFOIL (TIMMER; VON ROOIJ, 2003).



37

Os aerofdlios desta familia apresentam a denominacdo DU antes do seu

ndumero de série.

3.4.1.4 Familias de aerofdlios NACA

A familia de aerofdlios NACA foi concebida para a indUstria aerondutica, e teve
suas primeiras familias de aerofélios produzidas nos anos de 1930 (LADSON;
BROOKS JR., 1975). A NACA, gue em portugués significa Comité Nacional para
Aconselhamento sobre Aeronautica, foi a agéncia espacial norte-americana
antecessora da NASA (ROLAND, 1986).

A forma dos aerofdlios NACA é descrita usando uma série de digitos apos a
palavra NACA. As familias NACA 44XX, NACA 23XXX, NACA 63XXX e NASA LS sao
comumente utilizadas em turbinas edlicas de eixo horizontal, apesar de sofrerem
notavel degradacédo do desempenho devido aos efeitos de rugosidade resultante da
contaminacao do bordo de ataque (TANGLER; SOMERS, 1995).

A familia de aerofélios NACA 44XX apresenta boas propriedades gerais,
apresentando uma boa curva de poténcia e proporcionando boas caracteristicas de
estol. Porém apresenta um coeficiente de sustentacdo maximo ligeiramente baixo
(SANCHEZ, 2013).

Os perfis aerodinamicos sao projetados com o intuito de se obter os melhores
coeficientes de sustentacao, arrasto, pressdo e momento. Sao ensaiados em tuneis
de vento, onde os dados dos coeficientes sdo extraidos. Ha na literatura alguns
ensaios de facil acesso, como por exemplo os trabalhos de Somers (1997, 2005), Bak
et al (2000), Somers (1997a, 1997b), Janiszewska et al (1996), Hoffmann et al (1996),
Reuss Ramsay et al (1995, 1996) entre outros.
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3.5 FUNDAMENTOS DE AERODINAMICA

Neste topico serdo apresentados os principais fundamentos da aerodinamica

para um escoamento incompressivel, externo, laminar e turbulento sobre um aerofélio.

3.5.1 Equacdes governantes

Com o intuito de aprofundar mais o entendimento sobre o fluxo de vento que
passa ao longo de uma turbina edlica e visando enriquecer a interpretacdo dos
resultados obtidos em simulacdo de CFD, um pouco de aerodinamica basica sera

explorada.

3.5.1.1 Equagéao da continuidade

O primeiro principio fisico que deve ser observado € o principio de conservacao
da massa, ou seja, a massa do sistema permanece constante. Em outras palavras, a

massa ndo pode ser criada ou destruidaZ.

A Figura 5 apresenta um tubo de corrente. Supondo que o fluxo entre os pontos
1 e 2 seja constante, e que este seja confinado as linhas de corrente3, a massa que
flui através da secao transversal no ponto 1 deve ser a mesma massa que flui através

da secéo transversal no ponto 2.

2 Einstein demonstrou, em sua teoria da relatividade geral, através da famosa férmula e = mc® que a
massa nao é de fato conservada em situagcfes nas quais a energia € liberada. Entretanto, é preciso
uma liberagdo enorme de energia, comparada aquelas que ocorrem em reacdes nucleares
(ANDERSON JR., 2015).

3 Em mecanica dos fluidos, as linhas de corrente sao aquelas desenhadas no campo de escoamento
de forma que, num dado instante, sdo tangentes a direcdo do escoamento em cada ponto do campo.
N&o pode haver fluxo de matéria através delas (FOX et al., 2018).
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Figura 5 - Tubo de corrente com conservacdo de massa.

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Definindo A; como a area transversal do tubo de corrente no ponto 1 e V; a
velocidade do fluxo no mesmo ponto, apds um intervalo de tempo dt, os elementos
de fluido que estavam no ponto 1 se movem por uma distancia V;dt, como mostrado
na Figura 5. No processo, os elementos deslocaram um volume A,V;dt em diregao
descendente em relacdo ao ponto 1. A massa de fluido dm nesse volume é igual a

massa especifica vezes o volume, ou seja:

dm = p(A,V,dt) (4)

Define-se aqui, entdo, o fluxo de massa, m, como sendo a massa que cruza

uma area de secdo transversal A por unidade de tempo.

Fluxo de massa = C;—T =m = pA,V; [kg/s] (5)
Para uma abordagem mais completa desta deducdo matematica recomenda-
se o livro didatico Introdugéo a Mecéanica dos Fluidos de Fox et al. (2018).
Supondo agora um novo tubo de corrente, dessa vez sobre um aerofélio, como
pode ser visto na Figura 6, ja tendo em mente que o fluxo que entra no tubo de corrente

€ 0 mesmo que sai, logo, utilizando a Equacao 5, tem-se m; = m,, entdo:

p1A1V1 = pA;V; (6)
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Figura 6 - Tubo de corrente sobre um aerofélio.

Tubo de corrente

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Sendo a Equagédo 6 conhecida como equagédo da continuidade — leva este
nome pelo fato de ndo requerer nenhuma hipotese exceto que a massa especifica e
a velocidade sejam funcdes continuas (WHITE, 2010). Como o escoamento de fluido
através de uma turbina edlica € considerado incompressivel, tem-se que p é constante
ao longo de todo o escoamento, assim, tem-se a equagao 7 como consequéncia desta
Imposicao:
A Vi = AV, (7)

3.5.1.2 Equagado de momento

A equacdo da continuidade, sozinha, ndo explica a influéncia que a pressao
tem sobre o fluxo. As diferencas de pressdo entre um ponto e outro no fluxo criam
forcas que atuam sobre os elementos de fluido e fazem com que estes se movam,
porém, a pressao nao é a unica forca que atua sobre um elemento fluido (ANDERSON
JR., 2015).

Considerando o elemento fluido mostrado na Figura 7, a forca atuante nele é

uma combinacéo de trés fenémenos:

1. Pressao atuando em uma direcao normal sobre todas as seis faces do
elemento;

2. Tensao de cisalhamento friccional atuando tangencialmente sobre todas as
seis faces do elemento; e

3. Gravidade atuando sobre a massa dentro do elemento.
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Figura 7 - Diagrama de forcas para a equacdo de momento.
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Fonte: ANDERSON JR., 2015 (adaptada).

Visando a simplificacdo da andlise, o fluxo sera considerado inviscido, e, a
gravidade, por contribuir pouco para a forc¢a total, também é desprezada. Pressupondo
entdo que, a unica fonte de forca sobre o elemento de fluido € a pressdo (ANDERSON
JR., 2015).

Supondo o elemento de massa movendo-se da esquerda para a direita, no eixo

X, através de uma forca resultante F, resultado apenas das diferencas de presséao, e

gue esta atua numa area dzdy, tem-se:

F= Fesquerda — Fyireita

em que
Fesquerda = pdydz
e
dp
Faireita = (p + adx) dydz
logo

dp
F = pdydz — (p + adx) dydz

d
F = —£ (dxdydz) 8)
A Equacéo 8 da a forga sobre o elemento de fluido devido a presséo.

Ao trabalhar-se mais na Equacao 8, mostrando que a massa do elemento de

fluido é a massa especifica, p, multiplicada pelo volume, dxdydz:
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m = p(dxdydz) 9)

Além disso, a aceleracéo a do elemento de fluido, pela definicdo de aceleracao,

pode ser escrita como:

av _dvdx _dv

T a T dxdt dx (10)

Através da segunda lei de Newton, em que F = ma, e substituindo as Equacfes

8, 9 e 10 na segunda lei, tem-se:

dp dv
= (dxdydz) = p(dxdydz)V Ix

dp = —pVdV (11)

A Equacédo 11 é denominada equacdo de Euler. Ela relaciona a taxa de
mudanca do momento (quantidade de movimento) com a forca; também sendo
designada de equacdo de momento. E preciso levar em conta que a Equagéo 11
ignora a friccdo e a gravidade. Também é levado em consideracdo que o fluxo é

estavel.

Ao considerar-se dois pontos, 1 e 2, muito distantes um do outro no fluxo, mas
na mesma linha de corrente, como mostrado na Figura 8, pode-se relacionar p, e V;
no ponto 1 com p, e V, no ponto 2 ao integrar a Equacao 11 entre os dois pontos.
Essa integracdo pode ser feita de maneiras diferentes, dependendo de o fluxo ser

compressivel ou incompressivel.

Figura 8 - Dois pontos em locais diferentes ao longo de uma linha de corrente.

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Tem-se entédo, integrando a Equacédo 11, para um fluxo incompressivel:
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dp +pVdV =0

p2 V2
f dp+pf Vdv =0
p

1 Vi

+ i W =0
P2 P1P2 5 )=

V2 V2

22 _ 1 12a
PP =Pitp (12a)

2
p+p - = constante ao longo da linha de corrente (12b)

As equacOes 12a e 12b sao chamadas de equacdo de Bernoulli, e € uma das
equacgdes mais fundamentais da mecanica dos fluidos (FOX et al., 2018). E importante

destacar novamente todas as hipéteses que levaram a sua deducéao:

Escoamento em regime permanente;
Auséncia de atrito;

Escoamento ao longo de uma linha de corrente; e

0N

Escoamento incompressivel.

A equacdo de Bernoulli ajuda a explicar o efeito de sustentacdo em um
aerofdlio, ocasionado por uma diferenca de pressdes entre a parte inferior do aerofdlio
e a parte superior. O aerofélio tem uma geometria que favorece altas velocidades de
fluxo na parte superior, ocasionando assim baixa pressao, e baixa velocidade na parte
inferior, ocasionando alta pressdo. Como a pressdo na parte inferior € maior, ela
empurra o aerofélio para cima, causando assim um efeito de sustentacéo. Essa forca

€ chamada de forca de sustentacéo.

3.5.2 Escoamento viscosoO

A Figura 9 apresenta em sua esquerda o campo de fluxo que existiria caso o
escoamento fosse inviscido. Nesse fluxo ideal sem friccao, as linhas de corrente sao
simétricas e nenhuma for¢a aerodinadmica é exercida sobre a esfera. A distribuigéo de
pressao sobre a superficie dianteira compensa exatamente aquela sobre a superficie

traseira, entdo, ndo ha arrasto.
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Figura 9 - Comparacao entre fluxo ideal sem friccéo (inviscido) e fluxo real com os efeitos da friccéo

através de uma esfera. A letra D representa o sentido da forga de arrasto.

_ ﬁ
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Fluxo sem friccdo: sem arrasto Fluxo real: arrasto finito

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

O fluxo real, mostrado a direita da Figura 9, se separa sobre a superficie traseira
da esfera, criando um fluxo desordenado na esteira (quanto maior o numero de
Reynolds, mais desordenado € o fluxo) e fazendo com que a pressdo sobre a
superficie traseira seja inferior aquela sobre a dianteira. Assim, uma forca de arrasto
€ exercida sobre a esfera, como mostrado por D na Figura 9. A diferenca entre os dois
fluxos é causada apenas pela friccdo (ANDERSON JR., 2015)

O fluxo na superficie adere a esta devido a friccdo entre o fluido e o material
sélido, ou seja, na superficie, a velocidade do fluxo é zero e had uma regiado fina de
fluxo retardado na vizinhanca proximo a ela. Essa regido de fluxo viscoso que é
retardado devido a friccdo na superficie € chamada de camada limite. A borda interna
da camada limite € a superficie solida, representada pelo ponto a na Figura 10, onde
V' = 0. A borda externa da camada limite é dada pelo ponto b, onde a velocidade do

fluxo é V.

Figura 10 - Fluxo real - ha friccdo. A espessura da camada limite € destacada significativamente para

fins de clareza, a sua espessura é dada por §.
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Fonte: ANDERSON JR., 2015.
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As propriedades do fluxo na borda externa da camada limite podem ser
calculadas a partir de uma analise de fluxo sem friccdo, similar ao fluxo da Figura 8; o
campo de fluxo pode ser dividido em duas regides, uma na qual a friccdo € importante
(na camada limite proxima a superficie) e outra de fluxo sem friccdo, fora da camada

limite (ANDERSON JR., 2015).

Outra consideracédo importante a ser feita € que a presséo estatica no ponto a
€ igual a do ponto b, p, = p,. Essa consideracéo € valida para formas aerodinamicas
esguias, como um aerofdlio; elas ndo sdo vélidas para regides de fluxo separado

(ANDERSON JR., 2015).

A espessura da camada limite, §, cresce a medida que o fluxo é afetado pela
friccdo, ou seja, a medida que o fluxo avanca sobre a superficie solida. Além disso, a
presenca de friccdo cria uma tensdo de cisalhamento sobre a superficie t,,. Essa
tenséo de cisalhamento tem dimens&o de Forca/Area e atua em direcéo tangencial &
superficie e da origem a uma forca de arrasto chamada de arrasto de friccdo de

superficie.

A Figura 11 apresenta uma visdo esquematica da camada limite, onde é
possivel observar o perfil de velocidade nesta regido. A velocidade comeca em zero

na superficie e aumenta continuamente até atingir seu valor de V, na borda externa.

Figura 11 - Perfil de velocidade através de uma camada limite.

Vo =g

— Perfil de velocidade
através da camada limite
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Fonte: ANDERSON JR., 2015.
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Outra caracteristica bastante relevante em um escoamento viScoso € 0 como
este se comporta, se de maneira laminar ou turbulenta. As diferengas entre o fluxo
laminar e o turbulento séo drasticas e tém um impacto significativo na aerodinamica.

A Figura 12 mostra os perfis de velocidade para camadas limites laminar e turbulenta.

Figura 12 - Perfis de velocidade para camadas limite laminar e turbulenta. Observe que a espessura

da camada limite turbulenta € maior do que a da camada limite laminar.
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Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Para o perfil turbulento, da borda externa até um ponto préximo a superficie,
y = 0, a velocidade permanece razoavelmente proxima da velocidade de corrente
livre, V,,; a seguir, ela diminui rapidamente até chegar a zero na superficie. O perfil da

velocidade laminar, por outro lado, diminui gradualmente até zero, desde a borda

externa até a superficie.
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3.5.2.1 Transicdo entre escoamentos

Em um escoamento real sobre uma superficie, o fluxo sempre comeca de
maneira laminar e, posteriormente, em algum ponto apdés o bordo de ataque, a
camada limite se torna instavel e pequenos indicios de fluxo turbulento comecam a
surgir. Posteriormente, em uma determinada zona denominada regido de transicao, a

camada limite se torna totalmente turbulenta. A Figura 13 apresenta essa situacao.

Figura 13 - Fluxo sobre uma placa plana.
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Fonte: GEMBA, 2007.

3.5.2.2 Separacéao do fluxo

A presenca da fricgdo no escoamento contribui para o arrasto aerodindmico do
corpo, porém este ndo é o Unico arrasto aerodinamico. A friccdo também causa o

fendmeno de separacao do fluxo, que causa o arrasto de pressao devido a separacao.

Voltando a esfera da Figura 9, o fluxo que atinge o bordo de ataque apresenta
velocidade maior que a do fluxo que deixa o bordo de fuga, regido de separacao do
fluxo com o solido, e continua na esteira. Por consequéncia da Equacdo 12
(salientando que, o que esta sendo avaliado aqui é o arrasto de presséo), quanto
maior a velocidade, menor a pressdo. Tem-se, entdo, uma pressao inferior no bordo
de ataque e superior no de fuga, causando assim um arrasto por pressao. O arrasto

de friccdo comparado ao arrasto por presséo € minimo (ANDERSON JR., 2015).

A separacdo de fluxo é de grande importancia no estudo de perfis

aerodinamicos. Considerando um aerofdlio com um angulo de ataque pequeno em
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relacdo ao fluxo, como apresentado na Figura 14, as linhas de corrente avancam
suavemente sobre o perfil. A pressdo no bordo de ataque € alta, tendo em vista estar
contra o fluxo, sendo esta uma regido de estagnacédo, ou seja, apresenta a maior
presséo atuante sobre o aerofélio. A medida que o fluxo se expande sobre a superficie
superior do aerofdlio, a presséo de superficie diminui drasticamente, despencando até
uma pressao minima, menor do que a pressao estéatica de corrente livre p,,. A seguir,
a medida que o fluxo avanca sobre o aerofdlio, a pressdo aumenta gradualmente, até
chegar a um valor ligeiramente acima da pressao de corrente livre, no bordo de fuga.
Essa regido de pressdo crescente € chamada de regido do gradiente de pressao
adverso, definida como uma regido na qual dp/dx é positivo. Essa regido é indicada
na Figura 14. Para este exemplo, com um angulo de ataque baixo, o gradiente de
pressao adverso € moderado e, na pratica, o fluxo permanece colado a superficie do

aerofélio. Assim, o arrasto sobre esse aerofdlio € composto principalmente pelo
arrasto de friccdo de superficie (ANDERSON JR., 2015).

Figura 14 - Distribuicdo de pressédo sobre a superficie superior em um aerofolio para o caso de fluxo

"colado".
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Fonte: ANDERSON JR., 2015.



49

Supondo agora o mesmo aerofdlio, porém com um angulo de ataque bastante
alto, como mostrado na Figura 15, a pressao cai rapidamente apés o bordo de ataque,
alcancando um valor muito abaixo da pressao estatica de corrente livre, p,,. Em pontos
ao longo do aerofdlio, conforme o fluxo avanca, a pressao rapidamente se recuperaria,
gerando assim um gradiente de pressao adverso forte; ou seja, dp/dx seria grande, e
positivo. E importante salientar que dp/dx positivo significa que o fluxo avanga contra
uma pressao crescente. Por consequéncia, os elementos de fluido se desaceleram
sob a influéncia de um gradiente de pressdo adverso. Para os elementos que se
movem fora da camada limite, onde a velocidade é alta, esse ndo é um problema
importante, entretanto elementos de fluido posicionados dentro da camada limite, que
além do arrasto de pressao, também sofrem o de friccdo, tendem a parar, em certo
ponto ao longo da superficie, e inverter sua direcdo. O fluxo reverso faz com que o
campo de fluxo em geral se separe da superficie, como mostrado na Figura 15
(ANDERSON JR., 2015).
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Figura 15 - Distribui¢cdo de pressao sobre a superficie superior em um aerofélio para o caso de fluxo
separado.

__’—-"\
/\\)~_
\)\) Fluxo separado

_NASA LS(1)-0417 acrotélio
Angulo de ataque = 18 .4°

P—Ps 10}

\ Distribuigdo de pressio

com separagio:
dp/dx é (+) e grande.

-0

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Quanto maior for o angulo de ataque, mais proximo do bordo de fuga se
encontra a regido de separacao. Essa separacao de fluxo tem duas consequéncias
graves para um aerofélio que esta submerso em um fluido: aumento significativo do
arrasto de pressao e a perda de sustentacdo, também chamada de estol (do inglés,

stall). A separacédo nao afeta a distribuicdo de presséo da superficie inferior.

A Figura 16 faz um comparativo, onde supde que o fluxo que passa pelo
aerofdlio da Figura 15 seja “colado” — é uma suposi¢cdo meramente ilustrativa, com

intuito de comparacao — e compara com o fluxo real, que é separado.
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Figura 16 - Comparacao qualitativa da distribui¢éo de presséo, sustentacdo e arrasto para fluxos

"colados" e separados. L representa a forca de sustentacdo e D a de arrasto.

1 I‘I'Iu\n “colado™

Fluxo “colado™ — -

I'!"Ium separado Fluxo separado —

— e — e — e — — —

Observagdo: o comprimento das setas
que denotam a pressio € proporcional a
P =p,pondep  ¢uma pressdo de
referéncia arbitréria ligeiramente inferior
a pressdo minima sobre o aerofélio.

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Com auxilio da figura € possivel observar bem as duas consequéncias da
separacao de fluxo. Primeiramente observa-se que para o fluxo real, separado, a
pressao na parte superior do aerofdlio é maior na regido préxima ao bordo de ataque,
do que seria caso o fluxo fosse “colado”, ocasionando assim uma perda de
sustentacdo. Ja no bordo de fuga, devido a inclinacdo da superficie superior e da
pressao, que dessa vez € menor no fluxo separado do que seria no fluxo “colado”, a
componente resultante da presséo, que € inclinada, terd uma componente horizontal
maior, do que teria para um fluxo “colado”. Essa componente horizontal empurra o

aerofdlio no sentido do fluxo, causando assim um maior arrasto de pressao.
3.5.3 Coeficientes de sustentagédo, arrasto, momento e pressao.
Como visto anteriormente, uma for¢a aerodinamica é criada pelas distribuicdes

de presséo e de tenséo de cisalhamento sobre a superficie do aerofdlio. Essa forca

aerodinamica pode ser decomposta em duas componentes, uma paralela e outra
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perpendicular ao vento relativo. O arrasto D sempre € definido como o componente
da forca aerodinamica paralelo ao vento relativo. A sustentacédo L é sempre definida
como o componente da for¢ca aerodinamica perpendicular ao vento relativo. A Figura

17 mostra a forca resultante e suas componentes.

Figura 17 - Forca resultante, R, e suas componentes de Sustentacao, F,, e Arrasto, Fj, além do

angulo de ataque, «a, e vento relativo, V.

= N
t

‘ /

Vento relativo “~

Fonte: ANDERSON JR., 2015.

Além da sustentacéo e do arrasto, as distribuicdes de pressao e de tenséo de
cisalhamento criam um momento M que tende a rotacionar o aerofolio. Para aerofélios
subsobnicos, é mais comum analisar momentos em torno de um ponto na corda a uma
distancia c¢/4 em relacdo ao bordo de atague, o ponto de um quarto da corda
(ANDERSON JR., 2015).

Os valores da sustentacdo, arrasto e momento sao usualmente definidos
através de coeficientes adimensionais em funcdo do angulo de ataque, numero de
Mach e de Reynolds (MANWEEL et al, 2009). Para o modelo bidimensional, o

coeficiente de sustentacao € definido como:
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F, _ Forga de Sustentagdo

€ = %pUZC ~ Forga Dinamica (13)

O coeficiente de arrasto bidimensional é:

_ Fp  Forgade Arrasto
ca= 1,0U2c ~ Forga Dinamica (14)
2
O coeficiente de momento:
M Momento de torgao
Cm = 1 = M dinami (15)
= pU%Ac omento dinamico

2

onde p é a densidade do fluido, U a velocidade do fluxo ndo perturbada, ¢ o
comprimento de corda do aerofélio, A é a area projetada do aerofélio (corda - vao).
Anderson Jr. (2015) demonstra a deducdo dos coeficientes através da andlise

dimensional.

De acordo com Anderson Jr. (2015), um objetivo da aerodinamica teérica é
prever os valores de c¢;, ¢4 € ¢,, a partir das equacdes e conceitos basicos das ciéncias
fisicas. Entretanto, geralmente é necessario simplificar os pressupostos para tornar a
matematica possivel de ser resolvida. Os resultados tedricos obtidos geralmente nédo
sdo exatos, mas a medida que os computadores e a dinamica de fluido computacional
vao se desenvolvendo, os resultados tendem a ficar cada vez mais préximos da
realidade. Contudo, ainda ha limitacdes impostas pelos métodos numéricos em si, e
a capacidade de armazenamento e processamento dos computadores atuais ainda
nao é suficiente para resolver muitos fluxos aerodinamicos complexos. Tendo em vista
isso, ainda h& a necessidade de se fazer mensuracgdes diretas dos coeficientes para

corpos de interesse especifico.

Outro coeficiente importante € o de presséao, utilizado por exemplo para se
analisar o comportamento do fluxo ao longo do aerofélio. Ao se considerar a
distribuicdo de pressao sobre a superficie superior de um aerofolio, em vez de utilizar
a pressao real como referéncia, € utilizado um coeficiente adimensional chamado

coeficiente de pressao:
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P —DPs  Pressdo estatica
= —

1pU2 " Pressio dinamica (16)
2

3.6 TURBULENCIA

Apesar de diversos estudos sobre o tema, uma definicdo fundamental do que
vem a ser turbuléncia é, ainda, uma tarefa dificil de ser realizada. Em 1937, Theodore
von Karman tentou definir turbuléncia em uma apresentacdo na vigésima quinta

Conferéncia do Memorial Wilbur Wright, intitulada “Turbulence”:

“A Turbuléncia é um movimento irregular, que ocorre em fluidos, gasosos ou liquidos,
guando estes passam por superficies sélidas ou mesmo quando uma corrente vizinha do
mesmo fluido passa por cima ou uma passa pela outra”

A medida que a compreenséo da turbuléncia foi progredindo, foi observado que
o termo “movimento irregular” é impreciso. Um movimento irregular é aquele que é
tipicamente aperiodico e que ndo pode ser descrito como uma funcao direta de
coordenadas de tempo e espaco. O problema da definicdo de turbuléncia de von
Karman esté no fato de que existem fluxos ndo turbulentos que podem ser descritos
como irregulares (WILCOX, 2006).

O movimento turbulento €, de fato, irregular, no sentido de que pode ser
descrito pelos principios da probabilidade. Embora as propriedades instantaneas em
um fluxo turbulento sejam extremamente sensiveis as condi¢des iniciais, as
estimativas estatisticas das propriedades instantaneas néao séo. Visando fornecer uma
definicAo mais precisa de turbuléncia, Hinze (1975), em seu livro Turbulence, deu a

seguinte definicdo revisada:

“O movimento turbulento de um fluido é uma condigcéo irregular de fluxo na qual as
varias quantidades mostram uma variacdo aleatoria com as coordenadas de tempo e espaco,

de modo que os valores médios estatisticamente distintos possam ser discernidos”

A natureza irregular da turbuléncia esta em contraste com o movimento laminar.

Ao descrever a turbuléncia, muitos pesquisadores referem-se ao movimento de
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redemoinhos ou voértices, que € um movimento de turbilhdo local onde a vorticidade
pode ser muito intensa. Vortices turbulentos de uma ampla gama de tamanhos surgem
e dao origem a uma mistura vigorosa e a tensdes turbulentas efetivas (uma
consequéncia da mistura de quantidade de movimento) que podem ser enormes em
comparagdo com valores laminares (WILCOX, 2006). Ou seja, particulas fluidas
inicialmente separadas por longas distancias podem ser colocadas proximas umas
das outras devido aos movimentos dos vortices em escoamentos turbulentos. Como
consequéncia, calor, massa e quantidade de movimento séo efetivamente misturados,
dando origem a valores elevados de coeficientes de difusdo para estes (VERSTEEG,;
MALALASEKERA, 2007).

O numero de Reynolds de um escoamento da a medida da importancia relativa
das forcas de inércia (associadas aos efeitos convectivos) e das forcas viscosas. Em
experimentos préaticos, em sistemas fluidos, € observado que para valores abaixo do
chamado namero de Reynolds critico, Re.,;; (este varia de acordo com a geometria
do corpo estudado), o fluxo é estavel e denominado de laminar. Para valores acima

do nimero de Reynolds critico, este regime € denominado de fluxo turbulento.

A natureza aleatéria de um fluxo turbulento impede uma descri¢do sucinta do
movimento de todas as particulas fluidas. A tentativa de prever o comportamento em
tal estado necessita de um tratamento estatistico. Visando contornar esta dificuldade,
a velocidade u(t), por exemplo, € decomposta em um valor médio & e em uma

componente flutuante u'(t), de tal modo que: u(t) = u + u'(t).

A Figura 18 mostra graficamente essa decomposi¢ao ao longo do tempo. Este
modo de descrever o comportamento de uma particula qualquer do fluxo € chamado
de decomposicéo de Reynolds. O fluxo turbulento pode, entéo, ser caracterizado em
termos dos valores médios das propriedades do fluxo somados a suas flutuacdes
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).



56

Figura 18 - Medigao tipica da velocidade de um ponto em um fluxo turbulento.

u

Fonte: VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007.

Mesmo em fluxos onde as velocidades e pressGes médias variam apenas em
uma ou duas dimensdes espaciais, as flutuacdes turbulentas sempre apresentam um
carater espacial tridimensional (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Em um mesmo escoamento, ha multiplas escalas de estruturas turbulentas, os
vortices. Os grandes vortices interagem com o fluxo médio e extraem energia deste
através de um processo chamado estiramento de vortices. A presenca de gradientes
de velocidade média em fluxos cisalhantes distorce os vortices turbulentos rotacionais.
Os voértices adequadamente alinhados sao estirados porque uma extremidade é
forcada a se mover mais rapidamente do que a outra (ANSYS, 2013; SILVEIRANETO;
SOARES, 2014)

Ja os vortices menores, também sofrem o0 processo descrito anteriormente,
porém quem propicia esse estiramento sdo os vortices maiores, enquanto que o fluxo
médio tem pouca participagdo nesse processo. Deste modo, a energia cinética é
transferida dos vortices maiores para os menores, no que € chamado de cascata de
energia. A Figura 19 demonstra o fluxo de energia no efeito cascata. A maior parte da

vorticidade em um fluxo turbulento reside nos menores voértices (WILCOX, 2006).
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Figura 19 - Cascata de Energia.
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Fonte: RICHARDSON, 1922.

As menores escalas de comprimento que o0s vértices apresentam sao
chamadas de microescalas de Kolmogorov. Nessas escalas, o trabalho é realizado
contra a acéo de tensdes viscosas, de modo que a energia associada ao movimento
dos vértices em pequena escala € dissipada e convertida em energia interna térmica.
Esta dissipacdo resulta em maiores perdas de energia associadas a fluxos
turbulentos. Ou seja, os fluxos turbulentos sdo sempre dissipativos (WILCOX, 2006;
VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). As escalas de turbuléncia serdo abordadas
no tépico 2.6.2.

Uma caracteristica especialmente notavel de um fluxo turbulento é a maneira
pela qual os grandes vortices fluem através do escoamento, carregando consigo
perturbacdes de pequenas escalas. A chegada desses grandes voértices perto da
interface entre uma regido turbulenta e uma de fluxo ndo turbulento distorce esta
interface em uma forma altamente complexa. Bradshaw e Wong (1971), em seu
trabalho sobre a reconexdo e relaxamento de uma camada de cisalhamento
turbulento, concluiram que os grandes vortices tém um tempo de vida tdo longo que
persistem por distancias de até 30 vezes a espessura do fluxo. Portanto, o estado de
um fluxo turbulento em uma dada posicéo depende da histéria a montante e ndo pode
ser especificada exclusivamente em termos do tensor de taxa de deformacgao local
como no fluxo laminar (WILCOX, 2006).

Ainda de acordo com Wilcox (2006), a caracteristica mais importante da
turbuléncia, do ponto de vista da engenharia, € sua maior difusividade. A difusdo
turbulenta aumenta consideravelmente a transferéncia de massa, quantidade de

movimento e energia.
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3.6.1 Descritores de um escoamento turbulento

Um escoamento turbulento apresenta para todas as suas variaveis —
velocidade, pressao, temperatura, densidade, entre outras - 0 mesmo comportamento
demonstrado na Figura 18 para a componente u de velocidade, uma componente
flutuante dependente do tempo em torno de um valor médio. A decomposicao de
Reynolds, entédo, para uma propriedade qualquer do fluxo, ¢, em um ponto qualquer
pode ser demonstrada como a soma de um componente médio, ¢, constante, e um

componente variavel no tempo, ¢’'(t), com valor médio zero, portanto ¢(t) = @ +
@'(0).

A média temporal ¢ de uma propriedade ¢ de um escoamento é definida como:

At

1
7= 5] oo (17)

Em teoria, deve-se tornar o limite do intervalo de tempo, At, se aproximando do
infinito, mas o processo indicado pela Equacdo 17 fornece médias de tempo
significativas se At for maior que a escala de tempo associada as variacbes mais
lentas (devido aos maiores vortices) da propriedade ¢. Essa definicdo da média de
uma propriedade de fluxo € adequada para fluxos médios constantes. Em fluxos
dependentes do tempo, a média de uma propriedade no tempo, t, € considerada a
média dos valores instantdneos da propriedade em um grande numero de
experimentos idénticos repetidos — a chamada média de agrupamento (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007).

A média temporal para a flutuacéo ¢’(t) €, por definicédo, zero

_ 1 At
p'=— p'(t)dt=0 (18)

At J,
Os descritores utilizados para indicar a propagacao das flutuacoes, ¢’, sobre
um valor médio, ¢, sdo a variancia e a raiz da meédia dos quadrados (acrénimo em

inglés rms), que sao, respectivamente:
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At

N2 1 N2
()" =1 . (p")7dt (19a)

— 1 At ) 1/2
Prms = 1/((17 ) = lA_t . (" dt] (19b)

Os valores da rms dos componentes de velocidade s&o de grande importancia,
uma vez que geralmente séo facilmente medidos e expressam a magnitude média
das flutuacbes de velocidade. Ao se desmembrar a velocidade em suas trés
componentes, u, v e w, tem-se as flutuacdes u’, v' e w', que por sua vez sao
importantes para se definir a energia cinética média por unidade de massa contida
nas respectivas flutuacbes de velocidade. A energia cinética total por unidade de

massa, k, da turbuléncia em um determinado local é dada por:

1 - -
k = > w?+v'?2+w'?) (20)

A intensidade de turbuléncia, T;, é a velocidade média rms dividida por uma

velocidade meédia de referéncia U, e esta ligada a energia cinética turbulenta k.

5 1/2
Eus

T, = 2 (21)
Uref

A variancia, de acordo com Versteeg e Malalasekera (2007), também é
conhecida como segundo momento das flutuacdes. Detalhes importantes da estrutura
das flutuacdes estdo contidos em momentos construidos a partir de pares de variaveis
diferentes. Considerando as propriedades ¢ (t) = @ + ¢'(t) e Y(t) = ¢ + Y'(t) em que

@ =1 = 0, seu segundo momento € definido como:

1 At
== Ydt
'Y Atj;) oY (22)

Se as flutuacdes das velocidades em diferentes direcbes fossem flutuacdes

aleatérias independentes, os valores dos segundos momentos, as componentes de

velocidade u'v’, u'w’ e v'w’ seriam iguais a zero. Entretanto, a turbuléncia esta
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associada ao aparecimento de vortices e os componentes de velocidade induzida séo
cadticos, mas nao independentes, o que torna o segundo momento diferente de zero
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Informacdes adicionais relacionadas a distribuicdo das flutuagdes podem ser

obtidas em momentos de maior ordem.

3.6.2 Escalas de turbuléncia

O processo de cascata de energia presente em todos os fluxos turbulentos
envolve a transferéncia de energia cinética turbulenta (por unidade de massa), k, dos
maiores vortices para os menores. Proposto por Richardson (1922), a turbuléncia
pode ser considerada como sendo composta por estruturas de diferentes tamanhos.
Tamanhos estes que sao atrelados ao nimero de Reynolds. Quanto maior for a
estrutura, maior sera 0 numero de Reynolds e menor sera os efeitos da viscosidade,
em muitos casos podendo até ser desprezivel (SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).

De acordo com Richardson (1922), as grandes estruturas de turbuléncia séao
instaveis e se “quebram”, transferindo sua energia para as estruturas menores. De
forma semelhante, estas estruturas menores também se “quebram” e novamente
transferem energia para outras menores ainda. Essa transferéncia de energia cinética
turbulenta ocorre para estruturas cada vez menores, até que o numero de Reynolds
seja suficientemente pequeno, de tal modo que os efeitos da viscosidade molecular
se tornem efetivos, dissipando a energia cinética e estabilizando as estruturas
(SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).

A dissipacdo de energia cinética em calor através da acgéo da viscosidade
molecular ocorre, entdo, nas menores escalas de vortices. Como 0s movimentos em
pequena escala tendem a ocorrer em uma escala de tempo curta, supbe-se
razoavelmente que tal movimentacgéo é independente da dindmica relativamente lenta
dos grandes vortices e do fluxo médio. Consequentemente, 0os menores vortices
devem estar em um estado em que a taxa de recebimento de energia dos vortices
maiores é quase igual a taxa na qual eles dissipam energia em forma de calor. Essa

€ uma das premissas para a teoria do equilibrio universal de Kolmogorov. Portanto, o
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movimento nas menores escalas de turbuléncia deve depender apenas de: (a) a taxa
com a qual os maiores vortices dissipam energia para os menores, €, e (b) a
viscosidade cinematica, v (WILCOX, 2006).

Tendo os dois parametros, & [comprimento?/tempo®] e v [comprimento?/

tempo], existe uma escala unica de comprimento, n, velocidade, v, e tempo, 7, que

pode ser formada; estas sao as escalas de Kolmogorov.

L3\ /4
) @

n =
Yy 1/2
= (;) (24)
v = (ve)'/4 (25)

As escalas de turbuléncia também podem ser avaliadas em termos da
distribuicdo espectral de energia, que é uma forma mais quantitativa de se estudar
este tema (WILCOX, 2006). De uma forma geral, uma representacdo espectral € uma
decomposicao de Fourier em numero de onda, representado pela letra kappa (k) —
visando diferenciar os termos, aqui a representacdo sera dada por k;, ou,

eguivalentemente ao comprimento de onda, A = 27 /k;.

Logo, sendo E(k;)dk a energia cinética turbulenta contida entre os nimeros de

onda k; e k; + dk;, tem-se:

k= f E(x3)diy (26)
0

Sabendo que a turbuléncia é fortemente impulsionada pelos grandes vortices,
espera-se que E(kx;) seja uma funcao das caracteristicas de comprimento dos maiores
vortices, ¢, e da taxa de deformacdo média, que alimenta a turbuléncia através da
interacdo direta do fluxo médio com os grandes vortices. Além disso, como a
turbuléncia é sempre dissipativa, espera-se que E(k;) também dependa de v e ¢
(WILCOX, 2006). Taylor (1935) definiu que, para altos nimeros de Reynolds, através

de andlise dimensional e medigbes, k pode ser expresso em termos de ¢ e ¥.
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k3/2

e~ —— ok~ (e£)%/3 (27)

Em que ¢ é conhecida como a escala de comprimento integral, na qual a
maioria dos modelos de turbuléncia se baseiam (WILCOX, 2006). Ainda de acordo

com Wilcox (2006), na maioria das modelagens de turbuléncia, tem-se que ¢ > 7.

Apoés uma longa analise que pode ser acompanhada através de Wilcox (2006)

ou Silveira Neto e Soares (2014) tem-se para o0 espectro de energia:

1 1
E(x;) = C.e?3K, 753, 7 <K« ; (28)

onde C, é a constante de Kolmogorov. A Figura 20 mostra um tipico espectro de

energia para um fluxo turbulento.

Figura 20 - Espectro de energia para um fluxo turbulento. Escala log-log.
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Fonte: WILCOX, 2006.

3.6.3 Alei de parede

Um dos problemas de engenharia mais comuns é o estudo de fluxos
turbulentos que sao influenciados por uma parede adjacente. De acordo com

Bredberg (2000) os dois principais efeitos de uma parede séo:
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e Amortecer os componentes normais a parede, tornando o fluxo turbulento
anisotropico; e
e Aumento da producdo de turbuléncia através do mecanismo de cisalhamento

no fluxo.

A lei de parede, publicada pela primeira vez por Theodore von Karman (1930),
€ uma das mais famosas relagBes empiricamente determinadas em escoamentos
turbulentos proximos a fronteiras solidas. As medi¢cdes mostram que, para os fluxos
internos e externos, a velocidade do fluxo proximo a parede varia logaritmicamente
com a distancia da superficie. O comportamento € conhecido como a lei de parede
(WILCOX, 2006).

A condicdo fisica de ndo deslizamento sobre paredes afetas diretamente
escoamentos turbulentos. Os efeitos viscosos amortecem as componentes
tangenciais de velocidade, enquanto que os efeitos cinéticos do escoamento nas
vizinhancas amortecem as flutuacées normais a parede (SILVEIRA NETO; SOARES,
2014).

Observacdes do alto nimero de Reynolds em camadas limite turbulenta
revelam uma descricdo util e aproximada das estatisticas de turbuléncia proximas a
superficie. Os efeitos da inércia do fluido e do gradiente de pressédo sdo pequenos
perto da superficie. Consequentemente, as estatisticas do fluxo proximo a superficie
em uma camada limite turbulenta s&o estabelecidas por dois mecanismos primarios.
O primeiro é a taxa na qual a quantidade de movimento é transferida para a superficie,
por unidade de area por unidade de tempo, que €é igual a tenséo de cisalhamento local.
O segundo é a difusdo molecular da quantidade de movimento, que desempenha um
papel importante proximo da superficie. As observagdes também indicam que o0s
vortices mais distantes da superficie sdo pouco relevantes para as estatisticas do fluxo
préximo da parede (WILCOX, 2006).

A validade desta descrigcao aproximada melhora com a diminuicao de y/§, onde
y € a distancia a partir da superficie e § é a espessura da camada limite. A proporgéo
entre o tamanho tipico do vortice longe da superficie e o tamanho tipico deste perto

da superficie aumenta & medida que y/é diminui. Ou seja, como § cresce com 0
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aumento do numero de Reynolds, ha uma ampla separacao de escalas para um alto
namero de Reynolds. (WILCOX, 2006)

E evidente que, préximo a parede, a viscosidade cinematica, v, e a tenséo de
cisalhamento na parede, t,, S80 parametros importantes. A partir dessas
quantidades, e da massa especifica, p, de acordo com Pope (2000) e Wilcox (2006),
definem-se as escalas viscosas, que sdo as escalas de velocidade e comprimento

para a regiao proxima a parede.

A escala de velocidade é dada por:

p (29)

em que u, € conhecido como velocidade de atrito, e € uma escala de velocidade

representativa das velocidades proximas a um limite sélido.

A escala de comprimento viscoso € dada por:

Ty Up (30)

A distancia a parede medida na escala de comprimento viscoso — ou unidades

de parede — € denotada por:

+

=

Y (31)

Varios autores subdividem a regido proxima a parede em diferentes camadas
ou denotagdes, utilizando a unidade de parede y* como referéncia. Wilcox (2006)
chama essas regifes de subcamada viscosa, regido da lei logaritmica e camada
turbulenta. Pope (2000) divide em duas grandes camadas: a camada interna, que é
subdivida em subcamada viscosa, camada de amortecimento e regido de parede

viscosa; e a camada externa, subdivida em regido da lei logaritmica e regido de
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sobreposicao. O Quadro 1 apresenta a diviséo feita por Pope (2000) e as respectivas

propriedades para cada camada.

Quadro 1 - Regifes de camadas de parede e suas propriedades.

Regiéo

Localizacao

Definindo propriedades

Camada interna

y/6 <1

Perfil de velocidade média é determi-
nada por u, e y*, independente da
velocidade de fluxo livre e da
espessura da camada limite.

Subcamada Viscosa

yt <5

A tensdo de cisalhamento de Rey-
nolds é insignificante comparada com
a tenséo viscosa.

Camada de amortecimento

5<yt <30

Regido entre a subcamada viscosa e
a regido da lei logaritmica.

Regido de parede viscosa

yt <50

A contribuigdo viscosa para a tenséo
de cisalhamento é significativa.

Camada externa

y* >50

Os efeitos diretos da viscosidade no
perfil de velocidade média séo insig-
nificantes.

Regido da lei logaritmica

yt > 30, y/8 <0,3

Regido com perfil de velocidade loga-
ritmica.

Regiédo de sobreposi¢céo

y* > 50, y/6 <0,1

Regido de sobreposi¢céo entre as ca-
madas interna e externa (em um
elevado nimero de Reynolds)

Fonte: POPE (2000).

Simplificadamente, Silveira Neto e Soares (2014) subdividem a regidao de

parede de um escoamento turbulento em trés regides:

1. Subcamada viscosa: onde os efeitos da viscosidade e a difusdo molecular sdo

predominantes e o0 escoamento €& praticamente laminar, sendo também

conhecida como regiéao linear;

2. Regiao tampéao: engloba a camada de amortecimento e a logaritmica, localiza-

se entre a subcamada viscosa e 0 nucleo turbulento, onde nesta regido os

efeitos moleculares e turbulentos sao similares; e

3. Regiao turbulenta: nesta regido o escoamento é plenamente turbulento.

A Figura 21 apresenta uma esquematizacao destas regides.
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Figura 21 - Representacéo das trés subcamadas em um fluxo sobre uma superficie plana.

Regido
turbulenta

"

Il

} Regido tampao
} Subcamada

VisCosa

YyYYY

L Laminar < Transigdo . Turbulento

Fonte: FREI, 2017

Quanto a aplicacdo das leis de parede, Silveira Neto e Soares (2014) dizem
gue seu uso € indicado para escoamentos cujo comportamento ndo apresenta
deslocamento (ou recirculagcdo do escoamento sobre a parede). Escoamentos com
alto y*, que permitam o uso de leis de parede, requerem menor nimero de volumes
em sua malha numérica, resultando em um menor custo computacional para a solu¢cao

do problema.

As leis de parede ndo sao recomendadas para escoamentos a baixos nimeros
de Reynolds, escoamentos com presenca de regides de recirculacdo e com
deslocamento de camada limite. Nestes casos, recomenda-se modelos adaptados a
escoamentos para baixos Reynolds, integraveis até a parede (SILVEIRA NETO;
SOARES, 2014).

Ainda de acordo com Ansys (2006) e Silveira Neto e Soares (2014) € possivel
classificar duas formas para se resolver a regido viscosa, composta pela subcamada

viscosa e regiao tampao:

1. Modelar a regi&o viscosa através de formulas empiricas chamadas de “leis de
parede”, utilizadas para ligar a regido viscosa com a regiao turbulenta, como
pode ser visto na Figura 22. Esta abordagem tenta melhorar os resultados para

fluxos com gradientes de pressdo mais altos, separacOes, refixacdo e
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estagnacdo. Também permite a utilizacdo de uma malha relativamente grossa

na regido proxima a parede.

Figura 22 - Exemplo de malha grosseira para solucéo das regifes de escoamentos turbulentos

através das leis de parede.

Regido turbulenta

]
Regido tampdo
L ?

Subcamada viscosa *

i
Parede

Fonte: ANSYS, 2006.

2. Modelar com refinamento adicional a malha junto a parede, resolvendo o
escoamento desde a subcamada viscosa. Adequado para fluxos com baixo
namero de Reynolds ou fluxos com fendmenos complexos préximos a parede.

Este modelo pode ser visto na Figura 23

Figura 23 - Exemplo de malha refinada para solugéo das regides de escoamentos turbulentos

proximas a parede sem o uso das leis de parede.

Regido turbulenta

Regido tampdo
'
Subcamada viscosa *

Parede *

Fonte: ANSYS, 2006.
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A formulacéo das leis de parede, que ndo é o foco deste trabalho, pode ser
encontrada em Pope (2000), Bredberg (2000), Wilcox (2006) e Silveira Neto e Soares
(2014).

3.6.4 Breve historico sobre modelagem de turbuléncia

Os primeiros estudos sobre o mecanismo de turbuléncia foram desenvolvidos
por Boussinesq (1877), Reynolds (1895) e Prandtl (1925). Boussinesq, visando
descrever as tensdes turbulentas através de uma correlacdo com as tensdes viscosas,
introduziu o conceito de viscosidade turbulenta. Reynolds propds o conceito da média
temporal das equacBes de Navier-Stokes para representar o escoamento médio e
suas flutuacdes. Concentrando-se em fluxos turbulentos e Prandtl introduziu o
conceito de comprimento de mistura e uma maneira direta de se calcular a viscosidade
turbulenta. A hip6tese de comprimento de mistura proposta por Prandtl € conhecida,
atualmente, como modelo algébrico ou zero-equacao. Outro autor que contribuiu

muito para o avanco dos estudos sobre turbuléncia foi von Karméan (1930, 1934)

Visando melhorar a capacidade de prever as propriedades de escoamentos
turbulentos e desenvolver uma descricdo matematica mais realista das tensdes
turbulentas, Prandlt (1945) prop6és um novo modelo de turbuléncia, no qual a
viscosidade turbulenta depende da energia cinética. Ele propds uma equacao
diferencial parcial para representar a energia cinética turbulenta, k. Surgiu entao,
desta proposta, o modelo de turbuléncia de uma-equacéo. Porém ele é incompleto,

pois necessita ainda do comprimento de mistura.

Kolmogorov (1942) introduziu o primeiro modelo completo de turbuléncia, com
duas equac0Oes de transporte, uma para a energia cinética turbulenta, k, e outra para
a taxa de dissipacao especifica, w (taxa de dissipacdo de energia em unidade de
volume e tempo). A viscosidade turbulenta é funcédo destes dois parametros. Este

modelo é denominado de modelo de turbuléncia de duas equacoes.

Chou (1945) e Rotta (1951) lancaram as bases para modelos de turbuléncia
gue néo utilizam a aproximacgéo de Boussinesq, estes sdo conhecidos como modelos

de transporte das tensfes turbulentas. Alguns autores, de acordo com Wilcox (2006),
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se referem a essa abordagem como fechamento de segunda-ordem ou fechamento

de segundo-momento.

Com o avanco dos computadores, diversos avancos em cada categoria de

modelos foram surgindo com o passar do tempo.

Para os modelos algébricos, Van Driest (1956) prop6és uma correcdo de
amortecimento viscoso para o modelo de comprimento de mistura. Cebeci e Smith
(1974) refinaram o modelo de viscosidade turbulenta/comprimento de mistura a um
ponto que pode ser utilizado com mais confianga para a maioria das camadas limites
“coladas”. Baldwin e Lomax (1978), visando remover algumas das dificuldades em
definir a escala de comprimento de turbuléncia, propuseram um modelo algébrico

alternativo.

Os modelos de uma equacao, de acordo com Wilcox (2006), tiveram pouca
popularidade em seu comeco. Porém, nos anos 90, teve o seu interesse renovado
através das publicagbes de Baldwin e Barth (1990), Goldberg (1991), Spalart e
Allmaras (1992) e Menter (1994). A maior motivagao para a continuidade de trabalhos
com relacdo aos modelos de uma equacéo € pelo fato de que estes apresentam uma
maior facilidade de serem resolvidos numericamente, quando comparados aos
modelos de duas equacbes e o de transporte das tensdes turbulentas. Desses
modelos, o Spalart e Allmaras é o mais preciso para aplicacfes praticas em fluxos

turbulentos.

Dos modelos de duas equag0es, o trabalho mais extenso foi feito por Launder
e Spalding (1972). O modelo k-¢ de Launder foi o modelo de duas equacdes mais
utilizado nos anos 90 (wilcox). Saffman (1970) formulou um modelo k-w, sem
conhecimento prévio do trabalho de Kolmogorov, que possuia vantagens sobre o k-g,
especialmente para a integracdo atraves da subcamada viscosa e para prever 0s
efeitos do gradiente de pressdo adverso. Varios trabalhos foram publicados sobre os
modelos de duas equacoes, tendo destaques os de Wilcox e Alber (1972), Saffman e
Wilcox (1974), Wilcox e Traci (1976), Wilcox e Rubesin (1980), Wilcox (2006), Menter
(1992, 1994a, 1994b), Kok (2000), Hellstein (2005) e Wilcox (2008).
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Os modelos de turbuléncia sao utilizados para uma série de abordagens dentro
da dinamica de fluido computacional, desde a avaliagdo do comportamento de um
escoamento sobre um terreno aberto a até detalhes de escoamentos dentro de turbo
maquinas. A CFD € uma ferramenta muito importante para projetos aerodinamicos em
turbinas eolicas, principalmente para avaliar a interagdo fluido-estrutura. Varios
artigos, utilizando dados experimentais, fazem andlises comparativas entre 0s
modelos simulados, utilizando varios modelos de turbuléncia, e os dados
experimentais. O principal intuito é tentar entender os erros e com isso ir construindo
modificacdbes nos modelos ja existentes, visando ter resultados mais préximos

possiveis dos dados reais.

3.6.5 Modelagem da Turbuléncia

Silveira Neto e Soares (2014) explicitam que o objetivo maximo no estudo de
escoamentos turbulentos é obter uma teoria ou modelo quantitativo que possa ser

usado para calcular o valor de variaveis de interesse e relevancia pratica.

Ha véarios métodos de analise de escoamentos turbulentos, e estes podem ser

agrupados em trés grandes categorias:

e Modelos de turbuléncia para as equacdes de Navier-Stokes com médias
de Reynolds (RANS): As escalas de turbuléncia sdo separadas em escalas
relativas ao comportamento médio e nas escalas relativas as flutuacdes em
relacdo a média. Este modelo representa equacdes de transporte apenas para
as quantidades relativas ao comportamento médio, com todas as escalas de
turbuléncia sendo modeladas. A abordagem de permitir uma solucdo para as
variaveis de fluxo médio reduz muito o tempo computacional. Se o fluxo médio
for estavel, as equacdes governantes ndo conterdo derivadas de tempo e uma
solucdo de estado-estacionario pode ser obtida mais facilmente. Esta € a
abordagem mais utilizada para calculos industriais (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007; SMYTH, 2016). O acrénimo RANS vem do termo em

inglés Reynolds-Averaged Navier Stokes.
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e Simulacbes de grandes escalas (LES): Este € um modelo intermediario de
calculo de turbuléncia que rastreia o comportamento dos vortices maiores. O
método envolve uma filtragem espacial das equacgdes instaveis de Navier-
Stokes antes dos calculos. Os vértices menores que o tamanho do filtro sdo
removidos. Os efeitos sobre o fluxo resolvido - fluxo médio mais os grandes
vortices - devido aos menores vortices nao resolvidos sdo incluidos por meio
de um modelo de escala de sub-malha. Equacdes de fluxo instaveis devem ser
resolvidas, portanto as demandas de recursos computacional em termos de
armazenamento e volume de célculos sdo grandes (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007). A vantagem do LES é que, ao modelar menos
vortices, o erro induzido pelo modelo de turbuléncia é reduzido (SMYTH, 2016).

O acrénimo LES vem do termo em inglés Large Eddy Simulation.

e Simulacao numéricadireta (DNS): Estas simulagdes computam o fluxo médio
e todas as flutuacbes de velocidade turbulenta. As equacfes instaveis de
Navier-Stokes sdo resolvidas em malhas espaciais que sdo suficientemente
finais para que possam resolver as escalas de comprimento de Kolmogorov,
nas quais ocorrem a dissipacdo de energia, e com intervalos de tempo
suficientemente pequenos para resolver o periodo das flutuacdes mais rapidas.
Esses céalculos sdo altamente caros, ndo sendo utilizado em escala industrial
(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). O acrébnimo DNS vem do termo em

inglés Direct Numerical Simulation.
A Figura 24, abaixo, mostra um fluxograma em ordem decrescente, da

esquerda para a direita, onde tem-se o0s modelos mais complexos e caros

computacionalmente

Figura 24 - Metodologias de solu¢éo para escoamentos turbulentos.

DNS  LES  RANS

Fonte: O autor.
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Ha ainda na literatura, como pode ser visto em Chaouat (2017), métodos
hibridos RANS/LES, que séo capazes de reproduzir um comportamento do tipo RANS
na vizinhanca da parede e um comportamento do tipo LES longe desta, visando

melhorar a previsdo numeérica de fluxos complexos.

3.6.5.1 Modelos RANS

Para a maioria dos propositos de engenharia, de acordo com Versteeg e
Malalasekera (2007), é desnecessario resolver os detalhes das flutuagdes turbulentas.
Entretanto, uma descricdo dos efeitos de turbuléncia no fluxo médio € necessaria,
visto que a operacao de média de tempo nas equacdes de quantidade de movimento
descarta todos os detalhes relativos ao estado do fluxo contido nas flutuacoes

instantaneas.

Anderson et al. (1984), Wilcox (2006) e Versteeg e Malalasekera (2007)
mostram a deducdo da Equacdo de Navier-Stokes com média de Reynolds. A
equacdo RANS tem como base as equacdes da conservacdo da massa e da
conservacao da quantidade de movimento linear. Aplicando-se a lei de conservacao
da massa para um fluido escoando através de um volume de controle infinitesimal fixo,

utilizando o formalismo Euleriano, tem-se:

dp  Opu;

+
ot (')x]

(32)

O primeiro termo da Equacdo 32 representa a taxa de variagdo da massa
especifica dentro do volume de controle; o segundo termo representa a taxa liquida
de fluxo de massa para fora através da superficie de controle. Para um escoamento

incompressivel, onde a massa especifica € constante, a Equacao 32 fica na forma:

aui
Eroiad (33)

Utilizando a lei de conservacdo da quantidade de movimento para um fluido

escoando através de um volume de controle fixo e infinitesimal, tem-se:
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apui n apu]ul _ 61'[11

Em que o primeiro termo do lado esquerdo representa a variagdo do momento
dentro do volume de controle por unidade de volume. O segundo termo representa a
variagdo de momento por unidade de volume devido a conveccdo atraves da

superficie de controle.

No lado direito da Equacdo 34, o primeiro termo representa as forcas de
superficie por unidade de volume aplicadas por tensGes externas — normais e
cisalhantes - no elemento fluido. S&o representadas pelas componentes do tensor de

tensGes I1;;. O segundo termo representa a forca do campo gravitacional por unidade

de volume que age sobre o fluido dentro do volume de controle.

O tensor de tensoes, I;;, € dado por:

onde §;; € o delta de Kronecker (6;; =1sei=je§;=0sei+j)epéapressao
estatica do fluido. O termo t;; € a tensao viscosa, que para um fluido newtoniano e

incompressivel é dada por:

em que s;; é o tensor taxa de deformacéao,

Sij N 2 ax] ax] ( )

Considerando-se um escoamento incompressivel e desprezando o efeito da

gravidade, tem-se para a equacao de Navier-Stokes, na forma conservativa:

aui aujui _ ap n G(Z,usu)

Pt TP ax, T Ton T ox

(38)
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Aplicando-se a decomposicao de Reynolds para as Equacdes. 33 e 38, tem-se

0%,
o _ 39
ax, (39)
Par TPy Wt T W) = 50 T oy

A equacdo da conservacao de massa média no tempo, Equacgéo 33, € idéntica
a equacdo instantanea, Equacdo 39, com a velocidade média substituindo a

instantanea. Enquanto que a Equacao 40 difere da 38 apenas pelo termo w;u;, que €

a taxa média de transferéncia de quantidade de movimento devido a turbuléncia.

Reorganizando a Equacéo 40, ela pode ser escrita da forma:

: P 4 T
= __.+£(2/15ij — pujw)) (41)
]

A Equacdo 41 é usualmente chamada de equacgfes de Navier Stokes com

médias de Reynolds (RANS), onde o S;; € o tensor taxa de deformacdo médio, dado

por:
5y = oLy % 42
b 2 ax] axi ( )
O termo —u,u; € conhecido como tensor de Reynolds, também sendo denotado
pOI’ Tij’

Ty = Ty (43)

gue quando reescrito na forma matricial, fica:

uu uv u'w
! r —
wy, = vy v v'w (44)

wu wv o w'w

Lembrando que u’, v' e w' representam as flutuacdes de velocidade.
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Observa-se que o tensor de Reynolds é simétrico, ou seja, T;; = tj;, logo,
surgem seis incégnitas a mais na Equacdo 41. Portanto, para um caso geral
tridimensional, tem-se como incégnitas as propriedades médias do escoamento,
pressdo e as trés componentes da velocidade, e as seis componentes do tensor de
Reynolds. Tem-se 10 incognitas e apenas 4 equacdes - conservacdo da massa e as
trés componentes da Equacéo de Navier-Stokes. Dessa forma, € necessario modelar
o tensor de Reynolds. Essa situacdo € conhecida como problema de fechamento da
turbuléncia, e as solucbes viaveis para resolve-lo baseiam-se na modelagem da
turbuléncia (WILCOX, 2006; SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).

Com excecao das regides proximas a parede, as tensdes de Reynolds séo
muito maiores do que as taxas de transporte viscoso. As flutuacdes de velocidade e,
consequentemente, as tensdes turbulentas, sdo nulas na superficie sélida, devido a
condicdo de ndo deslizamento imposta ao escoamento na parede, enquanto que 0s
menores vértices ndo afetam diretamente os maiores, que sdo responsaveis pelo
transporte de quantidade de movimento. Consequentemente, as tensdes turbulentas
sdo aproximadamente independentes da viscosidade, e esta independéncia simplifica
a tarefa de modelar as tensdes de Reynolds (SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).

De acordo com Silveira Neto e Soares (2014), basicamente ha duas

abordagens para se modelar as tensées de Reynolds:

l. O conceito de viscosidade turbulenta; e
Il. A modelagem da equacé&o de transporte do tensor de Reynolds.

A primeira abordagem utiliza a proposta de Boussinesq (1877), que relaciona
as contribuicdes da turbuléncia, na transferéncia de quantidade de movimento linear
com a taxa de deformacédo do escoamento médio, utilizando um termo adicional as

equacodes, a viscosidade turbulenta.

Para a segunda abordagem, também conhecida como modelo de fechamento
de momento de segunda ordem, o fluxo extra de quantidade de movimento turbulento
é dado diretamente pela solugdo das equacdes de transporte das proprias tensdes de
Reynolds. Contudo, devido ao problema do fechamento da turbuléncia, as equacdes
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7z

exatas sdo modeladas termo a termo. O resultado € um conjunto de equacgdes
diferenciais parciais para as tensdes de Reynolds a serem resolvidas com as
equacdes de Navier-Stokes com média de Reynolds e com a equacédo de conservagao

de massa.

Os modelos de turbuléncia RANS mais comuns séo classificados com base no
namero de equacdes de transporte adicionais que precisam ser resolvidas justamente
com as equacles de fluxo. Estas equacdes de transporte podem variar de zero
equacbes até multiplas, dependendo do numero de grandezas turbulentas
transportadas. Quanto maior o numero de equacdes de transporte, para um maior
namero de grandezas turbulentas, os modelos tornam-se mais proximos dos eventos
reais, aumentando inclusive a possibilidade da descricdo de fendmenos de maior
complexidade (LABOZETTO, 2016). Antes de entrar nos principais modelos, é preciso

introduzir o conceito de viscosidade turbulenta.

3.6.5.1.1 Viscosidade turbulenta

Os modelos de viscosidade turbulenta utilizam a ideia de Boussinesq (1877).
Esta propde a proporcionalidade entre as tensdes turbulentas e os gradientes de
velocidade. Deste modo, para o caso de fluido incompressivel, o Ultimo termo ao lado

direito da Equacéo 41 toma a forma:

= o = e (284 25) 2 s (45)
Ptij = —pwly; = U dx; © ox; 3,0 ij
A Equacdo 45 introduz a energia cinética turbulenta média no tempo por

unidade de massa, k, similar a Equacgao 20:

1 — — —
k = Eu{u]’ = E(u’2 +v'%2 +w'?) (46)
O termo u; na Equagdo 45 refere-se a viscosidade turbulenta.

Consequentemente ha também a viscosidade cinemética turbulenta, denotada por

v: = U:/p. O segundo termo do lado direito da Equacao 45 envolve o j& conhecido
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delta de Kronecker. Esta contribuicdo garante que a formula forneca o resultado

correto para as tensdées normais de Reynolds, quando i = j.

Substituindo a Equacéo 45 na Equacéo 41, dividindo-se toda a equagao por p,

e fazendo-se as devidas alteracdes, tem-se:

0w Owu;  10p, 0

ot ox; p 0x; +6_xj

o | 9% 47
Vef ax] axi ( )

onde tem-se uma pressao e viscosidade efetivas:

_ 2
Pef =P+ P37k (48)

Ve =V +V; (49)

De acordo com Labozetto (2016), em geral, a influéncia da energia cinética na
pressao efetiva ndo é significativa. Porém, a parcela turbulenta da viscosidade efetiva

predomina sobre a parcela devido a viscosidade molecular.

A viscosidade turbulenta ndo é uma propriedade do fluido e varia de forma
diferente a depender do escoamento ou ponto analisado em um mesmo escoamento.
Quase todos os modelos, que utilizam a hipétese de a tensdo turbulenta ser
proporcional a taxa de deformacdo média, assumem que a viscosidade turbulenta é
uma propriedade escalar (isotropica). Outra desvantagem é que a viscosidade
turbulenta vai para infinito, quando a tensédo de Reynolds ndo é nula, mas a taxa de
deformacédo média é (SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).

Apesar das deficiéncias da hipdétese de viscosidade turbulenta, ela possui
grande vantagem computacional devido a sua facilidade de ser diretamente
incorporada a qualquer coédigo computacional desenvolvido para solugbes das
equacdes de Navier-Stokes em escoamento laminar com propriedades variaveis.
Contudo, modelos de viscosidade turbulenta acabam incorrendo no erro de utilizar
exclusivamente o escoamento medio ou de utilizar somente escalas de turbuléncia
(SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).
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Os modelos RANS utilizados no software FLUENT Ansys sao listados na figura

abaixo e sao classificados de acordo com o custo computacional.

Figura 25 — Modelos RANS utilizados no ANSYS.

Modelos de uma equagio

Spalart-Allmaras
Aumento do custo

computacional por
k-¢ padrdo iteracao

RNG k-¢
Realizable k-¢
k-w padrao
k-w/SST

Reynolds Stress Model

Modelos de duas equagoes

Fonte: ANSYS (2013).

Os topicos seguintes focam apenas nos modelos de turbuléncia que séo uteis
para os objetivos deste trabalho, que é avaliar o escoamento incompressivel sobre
um aerofélio. De acordo com Rumsey (2007), Versteeg e Malalasekera (2007), Ansys
(2013), Silveira Neto e Soares (2014), Crivellini e D’Alessandro (2014) e Rocha et al
(2016) os modelos mais adequados para esta analise sdo o modelo de uma equacéao
Spalart-Allmaras e de duas equacdes k-w/SST. Para um bom entendimento do

modelo de duas equacdes k-w/SST é preciso introduzir o modelo k-¢.

3.6.5.1.2 Equagédo modelada da energia turbulenta

Modelos de equacdo de energia turbulenta foram desenvolvidos para
incorporar os efeitos néo-locais e de histérico de fluxo na viscosidade turbulenta.
Wilcox (2006) demonstra que a equagao modelada de transporte para a energia
cinética turbulenta, utilizada praticamente por todos os modelos de equacdes de

energia turbulenta, é dada por:

ak+_ ok 0y 0 v, 0k 50
ot " Yox  Uox ax; | o o (50)
onde os dois primeiros termos do lado esquerdo da equacdo representam,

respectivamente, a taxa de variacdo da energia cinética turbulenta e o transporte de
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energia cinética turbulenta por convecgdo. A soma desses dois termos da a taxa de
variacdo de k seguindo uma particula de fluido. O primeiro termo do lado direito
representa a taxa na qual a energia cinética turbulenta é transferida do fluxo médio
para a turbuléncia. O termo ¢ é a conhecida taxa de dissipacdo de k. O termo
envolvendo vdk/dx; representa a difusidade molecular. O dltimo termo do lado direito
representa o transporte turbulento, onde a; € um coeficiente de fechamento (WILCOX,
2006).

3.6.5.1.3 Modelo de duas equacoes k-¢ padrao

Em camadas finas de cisalhamento bidimensional, as mudancas na dire¢cédo do
fluxo sdo sempre lentas, de tal modo que a turbuléncia pode se ajustar as condi¢cdes
locais. Nos fluxos em que a conveccao e a difusdo causam diferencas significativas
entre a producdo e a destruicdo de turbuléncia (por exemplo nos fluxos de
recirculacdo), é preciso dar mais atencao a dindmica da turbuléncia. O modelo k-¢
foca nos mecanismos que afetam a energia cinética turbulenta (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007).

O modelo é de duas equacdes e foi proposto por Launder e Spalding (1972)
tendo como grandezas transportadas a energia cinética turbulenta (k) e pela sua taxa
de dissipacéo (¢). Funcdes de parede séo utilizadas neste modelo, pois a equacéo da
taxa de dissipacao contém um termo que néo pode ser calculado na parede, de modo
que o fluxo na camada de amortecimento (parte da regido tampao) nao é simulado
(ANSYS, 2014).

Sao utilizados k e ¢ para definir a escala de velocidade v e a escala de

comprimento . De acordo com Versteeg e Malalasekera (2007), para v tem-se:

v = kL2 (51)

Aplicando a analise dimensional, a viscosidade turbulenta cinematica é dada

por:

2

k
Ve = Cvd = Cﬂ? (52)
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onde C, é uma constante adimensional.

O modelo k-¢ padrao utiliza as seguintes equagdes para energia cinética

turbulenta e para a taxa de dissipacao:

ok e ok ou; N ] ( vt> akl (53)
—tU—=17;——+—||lv+—|=—
] ij
at ax] ax] 6xj (% 0 i
o¢ iz o¢ o £ ou; c g2 N 0 ( vt> ok (54)
ot Jox; Tk VYax, Pk ox o/ 0x;
Em palavras, essas equacoées significam:
Taxa de Transporte Taxa de Taxa de Transporte
variacao + dekoue = producgéo — destruicao + de kou ¢
dekoue por de kou e dekoue por
conveccao difuséo

As Equacdes 53 e 54 apresentam parametros ajustaveis. O modelo emprega
valores para as constantes que sdo obtidos por um ajuste abrangente de dados para
uma ampla gama de experimentos. De acordo com Wilcox (2006) e Versteeg e
Malalasekera (2007):

Cop =144 Cip =192 C,=0,09 g =100 o, =130

Producédo e destruicdo de energia cinética turbulenta estdo sempre ligados. A
taxa de dissipacao ¢ é grande quando a producao de k for grande. Isso assegura que
€ aumente rapidamente quando k aumenta rapidamente e que & diminua
suficientemente rapido para evitar valores negativos (nao fisicos) de energia cinética
turbulenta se k diminuir. O fator £ /k nos termos de producéao e destruicdo tornam estes
termos dimensionalmente corretos na equacéao de ¢. As constantes Cg, € C., permitem
a proporcionalidade correta entre os termos (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Para simulacdo em CFD, de acordo com Versteeg e Malalasekera (2007), a
distribuicdo inicial de k e & precisam se conhecidas, porém estas podem néo estar

disponiveis. E possivel introduzir valores de k e ¢ da literatura e subsequentemente
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explorar a sensibilidade dos resultados para estas distribuicbes de entrada. Se
nenhuma informacdo estiver disponivel, aproximacfes para as distribuicdes de
entrada para k e € nos fluxos internos podem ser obtidas a partir da intensidade de
turbuléncia, T; e do comprimento caracteristico L do equipamento, por meio das

seguintes equacoes:

2 2
k=3 (Wres ) (55)
k3/2
_ , 3/4
£=0"" - (56)
2 =007L 57)

O modelo prediz niveis excessivos de tensdo de cisalhamento turbulento,
particularmente na presenca de gradientes de pressao adverso (por exemplo em
camadas de cisalhamento curvas) levando a supressao da separacdo em paredes
curvas. Também apresenta niveis excessivamente grosseiros de turbuléncia nas
regides de estagnacao, resultando em transferéncia excessiva de calor em regides de
recirculacdo (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007). O modelo é valido apenas para
escoamentos completamente turbulentos, funcionando bem para problemas de
escoamento externo em geometrias complexas. Adequado para iteracdes iniciais
(ANSYS, 2006; SILVEIRA NETO; SOARES, 2014).

De acordo com Silveira Neto e Soares (2014), ndo € adequado para
escoamentos com desprendimento da camada-limite, com gradientes de pressdo

adverso, fluidos em rotagdo e em superficies curvadas.

3.6.5.1.4 Modelo de duas equacgbes k-w padrao

Este modelo foi proposto por WILCOX (1988, 1993, 1994) como um
aprofundamento das ideias de Kolmogorov. Baseia-se na configuracédo das equacdes
de transporte em fungcdo da energia cinética turbulenta (k) e da taxa de dissipacao
especifica (w) também conhecida como frequéncia turbulenta, sendo este ultimo
termo interpretado como a propor¢cao de ¢ em k (VERSTEEG; MALALASEKERA,
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2007; SILVEIRA NETO; SOARES, 2014). Wilcox (2006) mostra que a frequéncia

turbulenta é:

(58)

_8
=%

cuja dimenséo é s~1. Com a utilizacdo dessa nova variavel, a escala de comprimento

torna-se
k1/2
p = (59)
w
e a viscosidade turbulenta cinematica

k
vy = — (60)
As equactes do modelo k-w padrao, para a energia cinética turbulenta e taxa

de dissipacdo especifica sdo, respectivamente:

ok , _ Ok o ko + d ( . *k)ak (61)
—tU—=T,—-— w+—|lvt+to —|—
ot Tox;  Yox 0x; w/ 0x;
Jw T dw w 0u; Bo? + d ( N k) dw 62)
—_— u, — = —_T;; — — w —_— v o— | —
ot " ax, Tk Vo 9%; ) 8x;
Em palavras, essas equacgodes significam:
Taxa de Transporte Taxa de Taxa de Transporte de
variacao + dekouw = produgéo - dissipagdo + k ou w por
de k ou w por de k ou de k ou w difuséo
conveccao w turbulenta

As Equacdes 61 e 62 apresentam parametros ajustaveis. O modelo emprega
valores para as constantes que sdo obtidos por um ajuste abrangente de dados para
uma ampla gama de experimentos, de acordo com Wilcox (1988).

B =0075 =009 y=5/9 ¢=050 ¢ =050

O modelo k-w padrao inicialmente atraiu muita atencao porque a integragcao a

parede nédo requeria fungdes de amortecimento de parede em aplicagGes para baixo
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namero de Reynolds. O valor da energia cinética turbulenta, k, na parede é ajustado
para zero. A frequéncia w tende ao infinito na parede, mas de acordo com Wilcox
(1988), é possivel aplicar uma variacéo hiperbélica em um ponto de malha préxima a
parede. A experiéncia pratica do modelo mostrou que os resultados ndo dependiam
muito dos detalhes desse tratamento (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Nas condigcbes de contorno de entrada, os valores de k e w devem ser
especificados, e nas condicbes de contorno de saida, as condi¢cdes usuais de
gradiente nulo sédo usadas. A condi¢ao de contorno de w em fluxo livre, onde a energia
cinética turbulenta k — 0 e a frequéncia turbulenta w — 0, € mais problematica. A
Equacédo 60 mostra que a viscosidade turbulenta tende a infinito quando w — 0.
Portanto um valor ndo nulo precisa ser especificado para w. Ou seja, 0 modelo é
fortemente influenciado pelo valor da condicdo de contorno de w na corrente livre.
Quando w for muito baixo, verificam-se valores excessivos de viscosidade turbulenta
nas partes mais altas da camada limite (VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007,
LABOZETTO, 2016).

As regides proximas as paredes sdo modeladas com a utilizagdo de leis de

parede, como pode ser visto na Figura 22 do topico 2.6.3.

3.6.5.1.5 Modelo de duas equactes k-w/SST

Menter (1992, 1994a, 1994b) observou que os resultados do modelo k-€ séo
bem menos sensiveis aos valores assumidos na corrente livre, porém seu
desempenho proximo a parede é insatisfatorio para camadas limites com gradientes
de pressdo adverso. Isso o levou a sugerir um modelo hibrido utilizando (i) uma
transformacao do modelo k-¢ em um modelo k-w na regido proxima da parede e (ii) 0
modelo padrdo k-¢ é utilizado na regido totalmente turbulenta longe da parede. O
calculo das tensbGes de Reynolds e a equacdo para a energia cinética turbulenta, k,
sdo as mesmas do modelo k-w original de Wilcox, mas a equacédo da taxa de
dissipacéo da energia cinética turbulenta, &, é transformada em uma equacéo para a
taxa de dissipacdo especifica, w, utilizando a Equacdo 59 (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007). Menter chamou esse modelo de k-w/SST (Shear Stress
Transport). A equacao transformada do modelo k- proximo a parede é:
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Jw _ Jdw w dy; 8 ) 1 0k dw
ot Yk, PPk oy P “2% dx; 0%; ©3)
N 0 ( N k) ow
0x; ®2 0x;
Em palavras:
Taxa de Transporte Taxa de Taxa de Difuséo Transporte
variacio + dewpor = producdo — dissipagdo + cruzada +  de w por
de w convecgao de w de w difusdo
turbulenta

A Equacdo 63 apresenta parametros ajustaveis. O modelo emprega valores
para as constantes que sdo obtidos por um ajuste abrangente de dados para uma

ampla gama de experimentos, de acordo com Menter (1992).

v, = 0,44 B, =0,0828 a,, = 0,856

Segundo Labozetto (2016), na camada limite, quanto mais distante da parede,
dk/dy >0 e dw/dy < 0, o termo de difusdo cruzada funciona como um termo de
destruicdo da dissipacao, favorecendo o incremento da viscosidade turbulenta. Por
outro lado, indo em direcao a parte mais alta da camada limite, dk/0y < 0 e dw/dy <
0, o termo de difusdo cruzada funciona como um termo de produc¢éo de dissipacgéao,
baixando a viscosidade turbulenta. Isso diminui a difusdo e consequentemente a

influéncia da condic&o de contorno do escoamento externo.

Visando ter um modelo que faca a mesclagem entre os modelos k-€ e k-w

padrao, Menter (1994a) prop6s uma funcéao de mistura, F;:

F, = tanh(arg?) (64)

Essa funcéo é utilizada para se obter uma transigdo suave entre os dois modelos e &
introduzida na equacédo para modificar o termo de difusdo cruzada e também séo

usadas nas constantes do modelo. O termo arg; € dado por:
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(65)

vk 500v> 4aw2k)

arg, = m1n<max<0’09wy,y2w ' CDrwy?

onde y é a distancia até a parede mais proxima e CD,,, € a parte positiva do termo de

difusdo cruzada, dada por:

(66)

0k dw dw
CDy,, = max ,10720

2P002 gy 5%, 0%,

As Equacbes 61 e 62 sdo multiplicadas por F;. Por fim, Menter prop6s a
utilizacdo de uma funcéo F; na Equacéo 63, garantindo que, F;, — 0 quando y — oo,

e F; — 1 quando y — 0. A equacéo para w fica, em sua forma final:

6w+_6a) a) dy; 2 4 2(1— F lakaw
Ky 0w (67)
+_l % + wz )ax]]

Outra modificagéo importante introduzida por Menter (1994a) foi a incluséo de
uma observacao feita por Bradshaw e Wong (1971), eles observaram que a tensao
de cisalhamento turbulenta é proporcional a energia cinética turbulenta na regiao de
esteira da camada limite. A aplicacdo dessa proporcionalidade introduz um efeito de
atraso nas equacgOes que explicam o transporte da principal tenséo de cisalhamento
turbulenta. Menter (1994a) entdo propds calcular a viscosidade turbulenta como:

B ak (68)
Ve max(a,w, SF,)

Onde S =,/25;;S;;, em que S;; é dado na Equacao 37. O termo a; é uma
constante e F, € uma funcédo de mistura que vale 1 na proximidade da parede e tende

a zero a medida que se aproxima do escoamento externo.

F, = tan(arg;) (69)

em que
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(70)

Vi 500v>

= 2 ,
arg, max( 0,090y’ 77w

Em sintese, F; € responsavel pela variacdo entre as equacdes de transporte
enquanto que F, é responsavel pela variagdo entre as equacdes de viscosidade

turbulenta.

Labozetto (2016), Silveira Neto e Soares (2014) e Versteeg e Malalasekera
(2007) afirmam que este € o modelo de turbuléncia de duas equa¢cBes mais bem-
sucedido até o momento. E mais preciso para escoamentos com gradientes de

pressdo abruptos, sob aerofélios e com ondas de choque transénicas.

As regides proximas as paredes sdo modeladas com a utilizagdo de leis de

parede, como pode ser visto na Figura 22 do topico 2.6.3.

3.6.5.1.6 Novo modelo de duas equacdes k-w padrao

Com as atualiza¢des que o modelo k-w foi sofrendo, Wilcox (2008) atualizou o
modelo padrdo. Nesta atualizacdo, as camadas limites e os fluxos livres de
cisalhamento sdo primeiramente analisados utilizando métodos de perturbacdo e
solugcbes de similaridade. Todos os aspectos do modelo, incluindo condi¢cbes de
contorno para superficies asperas e para superficies com injecdo de massa, foram

reformuladas e validadas.

A viscosidade turbulenta é dada por:

(71)

em que Cj;,, = 0,875.

A equacado para a energia cinética turbulenta continua igual a Equacéo 53,
porém com mudanc¢a em uma das constantes, enquanto que a equacgao para a taxa

de dissipacao especifica se assemelha mais a formulacdo proposta por Menter:
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6k+_ ok Oy - d ( N *k> ok 29
ot e T gy, PRt o |\VTG) ey (72)
8w+_8w_ w 0y 2+0d6k6w+6 ( N k)f)a)
Jt Y ax,-‘“k“f ox; Pro w d0x; 0x;  0x; v ga) 0x; (73)

Wilcox (2006) define as constantes ajustaveis e suas relacdes auxiliares como:

a=052 B =P, B =009 =050 of=0,60
0k dw

1+ 85X, 1924k Sk

= 7 = =
Bo = 00708 fp 1+100x, ~¢ (B*w)3

O termo g, € chamado de coeficiente de difuséo cruzada. Os tensores Q;; € S;;

séo a rotacdo média e a taxa de deformacgdo média, definidos respectivamente por:

0 - (0w 0y 24
”_2 ax] axi ( a)

1/0w; oy (74b)
=35 +52)

O novo modelo k-w mantém todas as qualidades dos modelos anteriores
desenvolvidos por Wilcox. A inclusdo do termo de difusdo cruzada aprimora as
previsdes do modelo para todos os classicos fluxos livres de cisalhamento (esteira
distante, camada de mistura, jato plano, jato redondo e jato radial) e reduz
significativamente a sensibilidade do modelo as condi¢cbes de contorno da regido de

fluxo livre nos parametros de turbuléncia (WILCOX, 2008).

Com a inclusdo de um limitador de estresse, na viscosidade turbulenta (Cy;,,),

0 novo modelo prevé uma concordancia razoavelmente proxima com as propriedades
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medidas dos fluxos separados por choque para 0s regimes transdnico, supersonico e
hipersonico.

As regifes proximas as paredes sdo modeladas com a utilizacao de leis de

parede, como pode ser visto na Figura 22 do topico 2.6.3.

3.6.5.1.7 Modelo de uma equacao Spalart-Allmaras

Este modelo foi proposto por Spalart e Allmaras (1992), envolve uma equacgao
de transporte para a viscosidade turbulenta modificada, ¥, que apresenta um
comportamento linear na regido proxima a parede — sendo zero junto a parede -, 0
que torna a equacdo mais facil de ser resolvida, ndo exigindo uma malha muito
refinada. Para o termo de destruicdo de turbuléncia, é utilizada como escala de
comprimento a propria distancia da parede, d. Este modelo foi desenvolvido,
principalmente, para aplicacbes da fluidodinAmica computacional na area
aeroespacial, onde o escoamento sobre superficies solidas é importante (SILVEIRA
NETO; SOARES, 2014). A equacéao de transporte, de acordo com Spalart e Allmaras

(1992) é dada abaixo.

617+_ v oS 1|0 v +9) v ve v a7 c (17)2 (75)
o TWaw T oV o o | W oy ) T o2y oy | T Gl
Em palavras
Taxa de Transporte Taxa de Transporte Taxa de
variacao + de v por = producédo + de vpor — dissipacdo de
de v convecgao de v difusao 7
turbulenta

A viscosidade cinematica turbulenta é definida como:

ve = Vfn (76)

A producdo de viscosidade turbulenta modificada esta relacionada com a

vorticidade média local § da seguinte forma:
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3 v
S = -Q'i'ﬁfvz (77)

Em que k é a constante de Von Karman e o tensor de rotacdo média () é dada

onde (;; € igual ao da Equacao 74a.

por

As funcdes de amortecimento f,4, f,2 € fi, Sao:

3

X

=—r 79a
fUl X3 + C.sl ( )
X
=l1-—F— 79b
fuz 1+ xfn ( )
1+c5 1"
ho=9 [g—ﬁ n Cgl (790)
onde y e g séo:
v
= (80)
g=71+Cpa(r®—1) (81)
O parametro r é dado por:
V
r===—
Sk2d?

Por fim, as constantes de fechamento do modelo sao:

Cps = 0,1355 Cpy = 0,622 Cpy =71 o, =2/3

C 1+C
Cpy = %ﬂﬂ Cop, =03 Cps=2 Kk=04187
K oy
De acordo com Silveira Neto e Soares (2014), a avaliacao do tensor de rotacao
meédia,  (Equacéao 78), € recomendada quando a turbuléncia é devido principalmente

a geracao de vorticidade nas regides proximas as paredes solidas. Devido ao grande
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namero de variaveis utilizadas neste modelo, fica evidente que ele foi projetado com

base em escoamentos conhecidos, principalmente a camada limite turbulenta.

A funcdo de parede f,; tende a um para um alto numero de Reynolds,
consequentemente a viscosidade turbulenta modificada, ¥, se torna igual a
viscosidade cinematica turbulenta, v;. Na regido de parede, f,; tende a zero

(VERSTEEG; MALALASEKERA, 2007).

Segundo Wilcox (1993), o modelo produz bons resultados tanto em regides
onde a camada limite possui gradientes de pressao favoraveis, como adversos. No
entanto, ndo apresenta bons resultados para escoamentos em jatos planos ou
circulares. Ele é bem adequado para escoamentos subsodnicos ao redor de aerofdlios,
além de fluxos subsdnicos e transénicos em torno das configuracdes das aeronaves.
Porém em geométricas complexas, € dificil definir a escala de comprimento e falta
sensibilidade para processos em fluxos que mudam rapidamente (VERSTEEG;
MALALASEKERA, 2007).

De acordo com Ansys (2013), este modelo é efetivo para aplicacdo sob baixo
namero de Reynolds, necessitando que a camada limite seja realmente calculada, e
que y* seja aproximadamente igual a um. Para o FLUENT, o modelo Spalart-Allmaras
sofreu algumas alteracfes, a mais significante é a utilizacdo de um tratamento de
parede sensivel a y*, chamado de tratamento aprimorado de parede (Enhanced Wall
Treatment - EWT). O EWT combina automaticamente todas as variaveis da solugéo a
partir de sua formulacdo da subcamada viscosa. Este processo € calibrado para cobrir
todos os valores de y*para a regido tampao. A Figura 23, presente no tépico 2.6.3,

apresenta o modo como o fluxo & modelado na regido proxima a parede.

3.7 INTRODUCAO A DINAMICA DOS FLUIDOS COMPUTACIONAL

A dinamica de fluidos computacional ou também chamada de fluidodinamica
computacional, mais conhecida no meio da engenharia pelo seu acrénimo em inglés
CFD, é a analise do escoamento de fluidos, transferéncia de calor e fenbmenos
associados através de simulagcdes numéricas. A utilizacdo da CFD abrange uma

ampla gama de areas de aplicacéo industrial e ndo industrial. Versteeg e Malalasekera
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(2007) em sua obra intitulada Uma introducéo a dinamica de fluido computacional cita,
como aplicagdo da técnica, exemplos em aerodindmica de aeronaves, turbinas e
veiculos, hidrodinamica de navios, engenharia de processos quimicos, meteorologia,

entre outros.

A CFD utiliza andlise numérica para avaliar e resolver problemas que envolvam
escoamentos fluidos. Fluidos em movimento sdo descritos através das equacdes de
Navier-Stokes - equacOes diferenciais parciais que representam a conservacao da
massa, quantidade de movimento e energia. Para se obter uma solucdo aproximada
numericamente, métodos de discretizacao sao utilizados para aproximar as equacoes
diferenciais em sistemas de equacdes algébricas, que podem, entdo, ser resolvidas
por um computador. As aproximacdes sao aplicadas a pequenos dominios no espaco
e/ou tempo. H& varios métodos de discretizacao que séo utilizados na CFD, sendo os
mais importantes, de acordo com Ferziger e Peric (2002) os Método dos Volumes
Finitos (MVF), Método dos Elementos Finitos (MEF) e Método das Diferencas Finitas
(MDF).

A metodologia numérica adotada neste trabalho € o Método dos Volumes
Finitos, implementada pelo software comercial ANSYS Fluent. O MVF consiste em
dividir o dominio em um namero finito de volumes de controle que corresponderao as
células da malha. A cada volume de controle sdo entdo aplicadas as formas
discretizadas das equacdes de conservacao com o objetivo de se obter um sistema
de equacbes algébricas lineares onde o numero de incégnitas correspondera ao
namero de células da malha. Esse sistema € entdo resolvido iterativamente por um

solucionador algébrico.

Ha inimeros softwares comerciais para utilizacdo da CFD. De acordo com o0s
sites especializados em CFD, TickTutor (2018) e Resolved Analytrics (2018), os
softwares mais utilizados sédo: ANSYS Fluent, Star-CCM+, OpenFOAM (Unico
software de codigo aberto da lista), COMSOL, ANSYS CFX, entre outros.
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4 METODOLOGIA

A metodologia computacional desta dissertacdo € baseada nos trabalhos de
Melo et al (2013) e Fernandes et al (2017), tendo o autor desta dissertacao participado
deste segundo trabalho. Foi utilizado para simulagdo um computador que apresenta
as seguintes configuracdes: 2 processadores Intel Xeon CPU E5-2630 2.30 GHz,
memoria RAM de 32,00 GB, placa de video NVIDIA Quadro 5000 16 GB GDDR5X, 1
TB de disco rigido. Sistema Operacional Windows 10, 64 bits.

O software para simulacdo em CFD utilizado é o Ansys FLUENT, devido ao fato
de este ser amplamente utilizado na industria e por apresentar uma versao estudantil
gratuita (apresentando limitacdo para numero de elementos de malha em 500 mil e

em poder computacional) com uma interface amigavel para com o0 usuario.

A Figura 26 apresenta um esquematico da metodologia utilizada nessa

dissertacao.

Figura 26 - Fluxograma utilizado.

Escolha dos Modelagem Desenho do
perfis computacional dominio
aerodinamicos dos perfis computacional

Escolha do Insergdo das
modelo de condigdes de

e contorno e
turbuléncia métodos de

utilizado solugio

Criagao da
malha

computacional

Analise dos
resultados

Fonte: O autor.
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A escolha dos aerofélios para simulagdo se deu através daqueles que tém
finalidade de utilizacdo para a industria edlica e que apresentam dados experimentais
catalogados e de facil acesso. Foram escolhidos para simulacéo os perfis S809, S810
e S814 da familia da NREL, por terem sido desenvolvidos com o intuito de utilizacdo
em turbinas edlicas e por apresentarem trabalhos que os utilizam, tendo os seus
dados de sustentacao e arrasto catalogados. Dados experimentais desses trés perfis
sao colhidos nos trabalhos de Reus Ramsay (1995) para o S809, Reus Ramsay (1996)
para o S810 e Janiskewska et al (1996) para o S814. Os perfis das familias Risg e
Delft, que apresentam boa aplicabilidade para turbinas edlicas, ndo apresentam, de
facil acesso, dados dos seus aerofélios.

A geracdo dos perfis aerodindmicos se deu através da ferramenta
computacional Solidworks. Os dados para criagdo das curvas foram extraidos do
banco de dados de aerofdlios Airfoiltools (2018), site que redne uma biblioteca de
dados geométricos dos aerofélios. O Anexo A apresenta os dados utilizados para
construir os aerofdlios S809, S810 e S814. No Solidworks as superficies foram
geradas e exportadas para serem trabalhadas no FLUENT. A Figura 27 mostra as
superficies ja exportadas no FLUENT.

Figura 27 - Perfis dos aerofélios utilizados.

$809 S810

S814

Fonte: O autor.

Todos os aerofolios apresentam corda no valor de 1 metro.
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4.1 DOMINIO COMPUTACIONAL

O dominio computacional precisa ser grande o suficiente para que os efeitos
de parede néo influenciem significativamente o campo de fluxo (LIU et al 2016). Dois
tipos de dominio sdo usualmente utilizados, o dominio conhecido como O-mesh
(malha O, em traducao livre) e o dominio C-mesh (malha C, em traducéo livre). O
dominio do tipo C é preferivel ao tipo O quando o fluido de trabalho for viscoso, visto
gue o dominio tipo C permite uma melhor simulacéo para a esteira. O dominio do tipo
O é mais adequado para fluxos inviscidos (KRISHNAMURTHY, 2017)

A Figura 28a mostra um dominio computacional do tipo O enquanto que a

Figura 28b mostra um dominio do tipo C.

Figura 28 - Tipos de dominio computacional. (a) Malha-O. (b) Malha-C.

(@) (b)

Fonte: KRISHNAMURTHY, 2017.

Como o fluido de trabalho é viscoso e ha propagacao de esteira, 0 dominio
computacional do tipo C é utilizado. O tamanho do dominio precisa ser grande o
suficiente para nao interferir no campo de fluxo. Devido a este fato, o dominio
computacional foi dimensionado com 19¢ x 40c, em que ¢ é o comprimento da corda
— 19 vezes a corda para o raio do semicirculo e 40 vezes a corda para o comprimento
- (MELO et al.,, 2013). O mesmo dominio é utilizado para todos os aerofélios

simulados, que apresentam 1 metro de corda, e € mostrado na Figura 29.

E possivel ainda identificar na Figura 29 uma circunferéncia em volta do

aerofolio (o centro desta circunferéncia coincide com o centro da semicircunferéncia),
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em que seu diametro € de 5c¢, e um retangulo cuja linha mediana cruza o centro da
circunferéncia, ele apresenta 40c de comprimento e 1,4 metros de altura. Ambos séo

utilizados para melhorar o refinamento da malha em suas regides.

Figura 29 - Dominio Computacional.

0,000 15,000 30,000 (m)
I 00O
7,500 2250

Fonte: O autor.

4.2 CONDICOES DE CONTORNO

As condigfes de contorno sdo mostradas na Figura 30. As superficies superior,
inferior e o aerofélio sdo tratadas como paredes antiderrapantes, impondo que a
velocidade tangencial seja zero proxima a parede (CENGEL; CIMBALA, 2015). A
denominagdo dessas superficies no FLUENT tanto pode ser free como wall. O

aerofélio pode ser denominado de airfoil que também sera reconhecido como parede.
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Figura 30 - Condicdes de contorno utilizadas no FLUENT.

Parede

Entrada
Saida

Aerofdlio

Parede

Fonte: MELO et al (2013).

A entrada, denominada no FLUENT de Inlet ou velocity inlet, é por onde o vento
entra no dominio computacional, e é onde sdo impostas as condic¢des iniciais, como
velocidade e direcdo. Como a simulacdo é em regime permanente, a cada nova
simulacédo, a direcdo do vento € variada na entrada, mudando assim o angulo de
ataque do mesmo com relacdo ao aerofdlio, que permanece imovel, ganhando em
tempo computacional, visto que seria necessério construir uma nova malha para cada
angulo de ataque que se deseja simular. A saida, denominada de Outlet ou Pressure

Outlet, apresenta pressdo manométrica constante e igual a zero.

O ar é utilizado como fluido de trabalho sob pressdo atmosférica e fluxo
isotérmico a 298 K. Sua densidade € considerada como de um gas ideal. De acordo
com o Fox et al (2018), em sua tabela para o ar a pressdo atmosférica, para uma
temperatura de 298 K tem-se uma massa especifica, p, de 1,19 kg/m?3, viscosidade
dindmica, u, de 1,8326 x 107° Pa-s e uma viscosidade cinemética, v, de 1,54 X
107> m?/s. O nimero de Reynolds para as simulacdes € de 1,5 x 10°, que é 0 mesmo
utilizado em todos os experimentos praticos usados como referéncia. Utilizando a
Equacao 3, sendo o comprimento L igual a corda do aerofolio, tem-se uma velocidade

de entrada de 23,1 m/s. A equacao de energia é ativada.

As mesmas condi¢des apresentadas anteriormente sao utilizadas para todos
os aerofdlios, visto que todos tém o mesmo tamanho de corda de 1 metro e estdo sob

0s mesmos efeitos externos. Os modelos de turbuléncia utilizados, ja apresentados
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na sec¢do de fundamentacéo tedrica, serdo o Spalart-Allmaras e o k-w/SST. Serao
simulados os angulos de ataque de 0°, 5°, 10°, 15°, 20° e 25°, visando abranger a faixa

de operacéo de um aerofdlio.

4.3 MALHA COMPUTACIONAL

Devido a complexidade da geometria dos aerofdlios, a utilizacdo de malhas nao
estruturadas € mais vantajosa visto que ha relativa facilidade em sua geracdo —
guando comparado a geragao de malhas estruturadas. As malhas ndo estruturadas
sdo mais versateis, com mais facilidade de adaptabilidade e criagdo, porém
apresentam dificuldade de ordenacdo, gerando um maior custo computacional
(MALISKA, 2004).

Tsoutsanis et al. (2015) apresentou um trabalho comparativo entre malhas
estruturadas e nao estruturadas para o estudo de vorticidade. De acordo com este
trabalho, as malhas néo estruturadas forneceram melhores resultados em relacéo a
evolucao dos vértices e as taxas de dissipacao destes. Melo et al (2013) também fez
uma analise comparativa entre malhas estruturadas e ndo estruturadas, obtendo

resultados muito similares para ambos.

A Figura 31 mostra a malha do dominio computacional. Como pode ser visto,
na regido do aerofélio e de sua esteira ha um elevado refinamento da malha. As
Figuras. 32 e 33 apresentam com mais detalhes a regido proxima ao aerofolio.



98

Figura 31 - Malha do dominio computacional do aerofélio S814.

0,000 15,000 30,000 {rm)
[ I 2
7,500 22,500

Fonte: O autor.

Figura 32 - Refinamento da malha préximo ao aerofélio e na regido de esteira.

Fonte: O autor.



99

Figura 33 - Malha na fronteira do aerofdlio.

Fonte: O autor.

Todos os perfis tiveram suas malhas computacionais construidas de maneira
similar, com as mesmas condi¢cfes de contorno. O centro de massa do aerofélio € o
centro do semicirculo que forma o C-Mesh. Duas malhas computacionais foram
utilizadas para cada perfil, a Unica diferenca entre elas é com relacéo ao refinamento
na regido em volta do aerofdlio e de sua esteira. A Tabela 2 apresenta os valores dos
elementos e dos nés de cada malha. Devido a limitacdo de 500.000 elementos da
versao estudantil do Ansys 19.2, ndo foi possivel gerar uma nova malha com mais

elementos que as duas anteriores.

Tabela 1 - Numero de elementos e nés por perfil utilizado.

[\ELER] Malha 2

363.384 | 204.238 | 444.974 | 445.006
360.247 | 361.049 | 424548 | 424981
359.775 | 360.612 | 451.367 | 451.540

Fonte: O autor.

4.4 METODOS DE SOLUCAO

O método de solucdo é do tipo baseado em pressao, que € mais adequado
para fluxos de baixa velocidade e incompressiveis (ANSYS, 2013), utilizando regime
de tempo estacionario, formulacéo de velocidade absoluta e um espaco bidimensional
plano. O solver baseado em pressao emprega um algoritmo em que a restricdo de
conservacao de massa (continuidade) do campo de velocidade é obtida resolvendo-
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se uma equacdo de pressao (ou correcdo de pressdo). A equacdo de pressao é
derivada das equacdes de continuidade de quantidade de movimento de tal forma que
o campo de velocidade, corrigido pela pressao, satisfaca a continuidade. Como as
equacdes governantes sdo nao-lineares e acopladas umas as outras, o processo de
solucdo envolve iteracbes em que o0 conjunto inteiro de equagfes governantes é

resolvido repetidamente até que a solugdo convirja.

O FLUENT fornece dois algoritmos baseados em pressdo. Um segregado e

outro acoplado.

No algoritmo segregado, as equacdes governantes individuais para as variaveis
da solucao - u, k, &, por exemplo — sdo resolvidos um apds o outro. Cada equacao
governante, enquanto esta sendo resolvida, é segregada das demais. O algoritmo
segregado é eficiente em termos de memaria, uma vez que as equacdes discretizadas
precisam ser armazenadas apenas na memoria, uma de cada vez. Entretanto, a

convergéncia da solucéo é relativamente lenta (ANSYS, 2013).

O algoritmo acoplado resolve um sistema acoplado de equacfes
compreendendo as equacdes de quantidade de movimento e a equacao de
continuidade baseada em pressédo. As equacdes de energia, turbuléncia, e outras
guantidades escalares sado resolvidas similarmente ao método segregado. Os
requisitos de memoria aumentam em 1,5 a 2 vezes em relacdo ao algoritmo
segregado, pois o0 sistema discreto de todas as equacgOes deve ser armazenado na
memoria ao resolver os campos de velocidade e pressdo (ANSYS, 2013).

Como o problema de simulagdo é simples, fluxo incompressivel sobre um
aerofolio bidimensional em regime permanente, o algoritmo segregado é escolhido. O
proximo passo € definir qual método sera utilizado dentro do algoritmo segregado. O
FLUENT fornece quatro métodos: SIMPLE, SIMPLEC, PISO e uma opgéo para fluxos

dependentes do tempo.

Os calculos para estado estacionario utilizam o SIMPLE ou SIMPLEC,
enguanto o PISO é recomendado para calculos transitérios — porém também pode ser
utilizado para o estado estacionario (ANSYS, 2013).
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O acrénimo SIMPLE significa, em traducéo livre, Método Semi-Implicito para
Equacbes Ligadas a Pressdo. Este método é essencialmente um procedimento de

palpite e correcéo para o calculo da presséo no arranjo de malha escalonada.

Para iniciar o SIMPLE, é feito um palpite p* para um campo de presséao.
Equacdes de momento discretizadas séo resolvidas utilizando este campo de presséo
para produzir componentes de velocidade. Posteriormente € definido um fator de
correcdo p' como a diferenca entre o campo de pressao correto, p, € 0 campo de
pressao estimado p*. Essa equacdo de correcdo de pressdo € suscetivel a
divergéncia, visando sanar isso, um fator de sub-relaxamento é utilizado durante o

processo iterativo, conforme pode ser visto na Equacao abaixo.
p"rt =p" + app’ (82)

onde a, € o fator de sub-relaxamento. Mais detalhes sobre o algoritmo podem ser

encontrados em Versteeg e Malalasekera (2007). O método SIMPLEC utiliza o fator
de sub-relaxamento ajustado geralmente para 1, ajudando na aceleracdo da
convergéncia. Ele também omite termos menos significativos nas equacdes de

guantidade de movimento.

De acordo com Ansys (2013), para fluxos complicados envolvendo turbuléncia
e/ou modelos fisicos adicionais, o SIMPLEC melhorara a convergéncia se estiver
sendo limitado pelo acoplamento pressdo-velocidade. Também é possivel, no
SIMPLEC, aplicar uma correcédo de assimetria para malhas com algum grau de
assimetria, permitindo que a solugéo seja obtida em uma malha altamente distorcida
em aproximadamente o mesmo numero de iteracdes para uma malha mais ortogonal.
O acrdonimo SIMPLEC significa, em traducdo livre, Método Semi-Implicito para

Equacdes Ligadas a Pressdo-Consistente, e este método é o utilizado.

4.4.1 Discretizacao espacial

Para a discretizagdo espacial do gradiente é possivel escolher trés métodos:

Green-Gauss Cell Based, Green-Gauss Node Based e Least Squares Cell Based. A
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escolha é dependente do problema e do custo computacional requerido. Least Square
Cell Based e Green-Gauss Node Based sdo 0s mais precisos, porém, apresentam um
maior custo computacional. O método Green-Gauss Cell Based € menos preciso, mas
apresenta um custo computacional bastante inferior comparado aos outros dois
métodos (ANSYS, 2013).

Baseado no trabalho de Mishriky e Walsh (2017), que mostrou a influéncia dos
métodos de reconstrucdo de gradientes em simulacdes de fluxo em malhas néao
estruturadas, escolheu-se o método Least Square Cell Based, que alcancou maior

ordem de precisdo, apesar de ter maior custo computacional.

Para a pressédo, o FLUENT disponibiliza varios esquemas de interpolacao. Para
fluxos com alta presenca de vorticidade, alto nimero de Rayleigh (ventilacdo natural)
ou fluxos rotativos de alta velocidade é recomendado a utilizacdo do modelo
PRESTO!. Este modelo € computacionalmente caro, utilizando mais memoaria, porém
evita erros de interpolacéo, visto que ndo considera o gradiente de presséo zero na
parede (ANSYS, 2013), por conta disso, o PRESTO! é o método utilizado.

Para o modelo Spalart-Allmaras, o Momentum, a Viscosidade Turbulenta
modificada e a Energia sao discretizados utilizando o modelo Second Order Upwind,
visando ter mais acuracia que o modelo de primeira ordem, porém utilizando menos
custo computacional que modelos mais aprimorados como o0 QUICK — que é mais
recomendado para malhas quadrilateras e hexaédricas. A mesma recomendacao é
seguida para o modelo k-w/SST, onde a Densidade, Momentum, Energia Cinética
Turbulenta, Taxa de Dissipacédo Especifica, Intermiténcia e Energia também utilizam
0 modelo Second Order Upwind.

4.4.2 Modelo Spalart-Allmaras
Para a simulacé&o com a utilizacdo deste modelo, nas condi¢cdes de contorno,

com relacdo ao fluxo de entrada, a turbuléncia é especificada pelo método da razédo

de viscosidade turbulenta, u./u.
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De acordo com Spalart e Allmaras (1992), ¥ (viscosidade cinematica turbulenta)
€ igual a v (viscosidade cinematica), com excecdo da regido viscosa. Versteeg e
Malalasekera (2007) afirmam que para altos numeros de Reynolds, f,; (Equacao 79a)
tende para 1, enquanto que na regido de parede, ele tende a zero. Seguindo as
simulacdes feitas por Fernandes et al (2017), que obtiveram bons resultados, o valor

da razao de viscosidade turbulenta & mantido no padrdo do FLUENT, igual a 10.

4.4.3 Modelo k-w/SST

Para a simulacdo com a utilizacdo deste modelo, nas condi¢cdes de contorno,
com relacdo ao fluxo de entrada, a turbuléncia é especificada com relacéo a energia
cinética turbulenta, k, e com a taxa de dissipacdo de energia cinética turbulenta, w.
Utilizando a intensidade de turbuléncia de 5%, com base nas simulacdes feitas por
Fernandes et al. (2017), e utilizando as Equacdes. 55, 56, 57 e 58, e sendo o
comprimento caracteristico L igual a corda dos aerofdlios, tem-se: k = 0,88935 m?/s?

e w = 2,213708 s~ 1. Para estes valores, tem-se ainda que ¢ = 1.968761 m?/s>.

4.5 PROCEDIMENTO PARA ANALISE DOS RESULTADOS

Os resultados, tanto da diferenca entre as malhas quanto entre os modelos,
serdo avaliados através da Raiz do Erro Quadratico Médio (RMSE em inglés). A
RMSE indica o ajuste absoluto do modelo aos dados — quao préximos os pontos de
dados observados estao dos valores previstos do modelo. Valores menores de RMSE
indicam melhor ajuste com relacdo aos dados experimentais (GRACE-MARTIN, K.,
2018). A RMSE é geralmente utilizada para expressar a acuracia dos resultados
numericos e tem a vantagem de apresentar valores de erro nas mesmas dimensdes

da variavel analisada. A Equacao 83 apresenta como calcular o RMSE.

N
1
RMSE = NZ(Xobs.i - Xmodel,i)2 (83)
i=1

onde N € o numero de amostras, X,,; sdo os dados experimentais € X,,,4e; SA0 0S

dados numéricos extraidos das simulagdes.



104

5 RESULTADOS

Os resultados das simulacfes serdo mostrados nas secfes subsequentes. Os
dados experimentais séo identificados nas legendas como sendo R-809 e R-810 para
os dados extraidos de Reuss Ramsay (1995, 1996) e J-814 para os dados de
Janiszewska et al. (1996). O modelo Spalart-Allmaras é abreviado para S-A nas
legendas. Um tdpico sobre as discussfes dos resultados sera apresentado apos a

exibicdo destes.

5.1 RESULTADOS NUMERICOS

Para auxiliar na comparacdo, as Tabela 2, 3 e 4 apresentam o0s valores

experimentais para os trés perfis simulados.

Tabela 2 - Dados experimentais para o aerofélio S809.

Exp. Ramsay 5809, Clean

o Cl Cd

0 0,1100 0,0004
3 0,6855 0,003
10 0,9471 0.01966
15 1,082 | 0,071927
20 0,8550 0.19722

Fonte: REUSS RAMSAY et al., 1995.

Tabela 3 - Dados experimentais para o aerofélio S810.

Exp. Ramsay 5810, Clean

Angulo cl Cd
0 0,1200 | 0,0026
] 0.67429 | 0,010957
10 0,9310 0,02980
15 1,1411 | 0,074122
20 0,7336 0,346

Fonte: REUSS RAMSAY et al., 1996.



Tabela 4 - Dados experimentais para o aerofolio S814.

Exp. Janiskewska 5814

o Cl cd

0 0,3300 | 0,0072
5 0,9357 0,0115
10 1,2958 | 0,02223
15 1,1180 | 0.,08244
20 1,1118 | 0,170455

Fonte: JANISZEWSKA et al., 1996.
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A Tabela 5 apresenta os resultados obtidos para o aerofélio S809 utilizando a

malha 1. Também é mostrado 0s seus respectivos erros com relacdo aos dados

experimentais. Sera utilizado como um bom erro valores abaixo de 6%, para estes, a

célula da tabela sera pintada de verde, para os demais sera pintada de vermelho. As

Tabelas 6 e 7, de forma anéloga, apresentam os resultados para os aerofélios S810

e S814, respectivamente.

Tabela 5 - Resultados e erros para o aerofélio S809 utilizando a Malha 1. Elementos: 363.384, nés:

364.238.

Malha 1
Aerofdlio S809

Spalart-Allmaras

Dados numéricos Erro % Dados Numéricos Erro %

o Cl cd Cl cd cl cd cl cd

] 0,1030 |0,012997| 6,35% |3149.25%| 0,1282 |0,014271| 16,52% |3467.75%
5 0,6486 |0,018971| 5,38% | 53237% | 0,6373 |0,018347| 6,96% | 518,23%
10 0,8385 | 0,05058 9,36% 157,25% | 0,9077 | 0,04775 4,16% 142 84%
15 0,8013 0,17027 | 24,28% | 136,73% | 0,9410 | 0,13818 | 11,08% | 92,11%

20 0,8824 | 0,33081 3,20% 67,74% 0,8018 | 0,17529 6,23% 11,12%

m 0,123308 | 0,076011 m 0,06439 | 0,034909

Fonte: O autor.
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Tabela 6 - Resultados e erros para o aerofélio S810 utilizando a Malha 1. Elementos: 360.247, nos:

361.049.

Malha 1

Aerofdlio 5810

Spalart-Allmaras

Dados numéricos Erro % Dados Numéricos Erro %

o cl cd cl cd Cl cd Cl cd

] 0,1269 | 0,01246 5,78% 379,23% | 0,1393 (0,014425| 16,12% | 454,81%
5 0,6354 |0,018786| 5,77% | 71,45% | 0,5633 |0,025278| 16,47% | 130,70%
10 0,8085 | 0,04855 | 13,16% | 62,91% | 0,87302 | 0,04874 6,01% 63,56%
15 0,94217 | 0,24167 | 17,43% | 226,04% | 10568 | 0,21522 | 7,38% | 190,36%
20 0,9048 | 0,39394 | 20,07% 13,86% | 0,82502 | 0,34735 9,48% 0,39%

m 0,125712 | 0,078588 m 0,074285 | 0,064209

Fonte: O autor.

Tabela 7 - Resultados e erros para o aerofélio S814 utilizando a Malha 1. Elementos: 359.775, nés:

360.612.

Malha 1

Aerofdlio 5814

Spalart-Allmaras

Dados numéricos Erro % Dados Numéricos Erro %
o cl cd cl cd cl cd cl cd
L] 0,3895 | 0,01483 2,51% 106,01% | 0,3501 | 0,01770 7.87% 145,88%
5 0,9415 | 0,01543 | 0,61% | 34,18% | 0,8939 | 0,01833 | 4,47% | 59,39%
10 1,4576 | 0,01946 | 12.49% 12,46% 1,3466 | 002502 3,92% 12,54%
15 1,2607 | 0,15919 | 12,76% | 93,10% 1,1735 | 0,15327 | 4,96% 85,92%
20 1,1798 | 0,12398 6,11% 27.27% 1,2439 | 0,14332 | 11.88% 15,92%
m 0,101233 | 0,040328 m 007176 | 0,034403

Fonte: O autor.

De modo analogo, as Tabelas 8, 9 e 10 apresentam os resultados para a Malha

2, com seus respectivos erros.
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Tabela 8 - Resultados e erros para o aerofélio S809 utilizando a Malha 2. Elementos: 444.974, nos:

445.006.

Malha 2

Aerofolio S809

Spalart-Allmaras

Dados numéricos Erro %o Dados Numéricos Erro %

o cl cd Cl cd Cl cd Cl cd

0 0,1152 | 0,01323 4,69% [3207,50%] 0,1154 |0,015408| 4,91% |3752,00%
1 0,6311 |0,017994| 7,94% | 499,80% | 0,6719 |0,018318]| 1,98% | 510,60%
10 0,9761 | 0,03607 3,06% 83,46% 1,0243 0,03646 8,15% 85,45%

15 0,8993 0,10792 | 15,01% | 50,04% 1,0306 | 0,11124 2,61% 54,66%

20 0,9874 | 0,29265 | 15,49% | 48,39% 0,8880 | 0,22498 3,86% 14,08%

m 0,096543 | 0,047035 m 0,040059 | 0,024732

Fonte: O autor.

Tabela 9 - Resultados e erros para o aerofélio S810 utilizando a Malha 2. Elementos: 424.548, nés:

424.981.

Malha 2

Aerofdlio S810

Spalart-Allmaras

Dados numéricos Erro % Dados Numéricos Erro %

o cl cd cl cd cl cd cl cd

0 0,1262 |0,012303| 5,17% 373,19% | 0,1372 |(0,014186| 14,33% | 445,62%
5 0,6478 |0,017576| 3,93% | 60,41% | 0,6854 |0,017789| 1,65% | 62,35%
10 0,9691 | 0,03430 4,10% 15,08% 1,0055 | 0,03532 8,00% 20,21%
15 1,0227 |0,076571| 10,38% | 32,30% | 1,0886 |0,0748%6| 4,60% | 1,03%

20 0,9397 0,3441 24,70% 0,56% 0,8687 | 0,33098 | 15.27% 1,44%

m 0,100855 | 0,005796 m 0,066283 | 0,006965

Fonte: O autor.
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Tabela 10 - Resultados e erros para o aerofélio S814 utilizando a Malha 2. Elementos: 451.367, nés:

451.540.
Aerofdlio 5814
Spalart-Allmaras k-w/fS5T
Dados numéricos Erro % Dados Numéricos Erro %

o cl cd cl cd cl cd Cl cd

0 0,3878 | 0,012565 2,05% 74.51% 0,3514 | 0,016528| 7,52% 129,56%
5 0,9117 |0,014193| 2,56% | 23,42% | 0,898 | 0,01729 | 3,96% | 50,35%
10 1,2833 0,03519 0,96% 58,29% 1,2483 0,03940 3,66% 77,24%
15 1,2779 | 0,084003 | 14,30% 1,90% 1,2370 |0,085339| 10,64% 3,58%

20 1,1297 0,18430 1,61% 8,12% 1,1434 | 0,14235 2,84% 16,49%

m 0,073048 | 0,008923 m 0,062619 | 0,015582

Fonte: O autor.

E possivel observar que os resultados para a Malha 2 apresentaram, de uma
forma global, erros menores que os da Malha 1. O valor RMSE para a malha 2
apresenta valores menores que para a malha 1, mostrando assim que de fato a malha
2 apresenta uma melhor acuracia com relacdo aos dados experimentais. Os erros
com relacdo ao coeficiente de arrasto melhoraram consideravelmente, o que leva a
crer que um maior refinamento na zona proxima ao aerofdlio poderia melhorar mais

ainda os valores para o arrasto.

Os resultados serdo avaliados para cada aerofdlio com relacdo aos dados

numericos obtidos com a utilizacdo da Malha 2.

5.2 NREL S809

Os resultados para os coeficientes de sustentacdo, c;, podem ser vistos no
gréafico da Figura 34, enquanto que para o coeficiente de arrasto, c4, ha Figura 35. Em
todas as simulacdes foram utilizadas as mesmas condi¢cdes de contorno e de malha.
Para o S809, de acordo com os dados experimentais de Reus Ramsay (1995), o
aerofolio comeca a perder sustentacdo — entra na regido de estol — em um angulo de

ataque de 15°. A partir desta regido € esperado que o ¢; diminua e que 0 c; aumente.
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E possivel observar na Figura 34 que, para baixos angulos de ataque, as curvas
dos modelos Spalart-Allmaras e k-w/SST s&o bem similares, porém, conforme o
angulo de atague aumenta, a curva para o k-w/SST acompanha melhor a curva dos
dados experimentais. Pela tendéncia das curvas, o0 modelo Spalart-Allmaras a partir
dos 10 graus ja ndo apresenta mais correlagcdo com a curva dos dados experimentais.
E importante observar que, para o Spalart-Allmaras, o aerofélio estola para um angulo

de ataque de 10 graus, enquanto que o k-w/SST estola entre 10 e 15 graus.

Figura 34 - Curva do coeficiente de sustentacdo dos modelos k-w/SST e S-A comparados com 0s

dados experimentais, chamados de R-809.
1,2000
1,0000
0,8000

0,6000

Cl

0,4000

0,2000

0,0000
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0 5 10 15 20 2
E.nguln de Atague (")

K-l /55T Cl5-A Cl R-5809

(]

Fonte: O autor.

Para o coeficiente de arrasto, como pode ser visto na Figura 35, ambos 0s
modelos ndo apresentaram resultados satisfatérios, principalmente para baixos
angulos de ataque. O modelo Spalart-Allmaras e o k-w/SST apresentam resultados
préximos até a regiao de estol. Na regido pos-estol, o Spalart-Allmaras apresenta uma
tendéncia de crescimento muito mais acentuada que a curva dos dados

experimentais, enquanto que o modelo k-w/SST se aproxima mais desta.
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Figura 35 - Curva do coeficiente de arrasto dos modelos k-w/SST e S-A comparados com os dados

experimentais, chamados de R-809.
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Fonte: O autor.

As Figuras 36 e 37 apresentam o0s erros percentuais dos dados simulados

guando comparados aos experimentais.

Para a Figura 36, com relacdo aos coeficientes de sustentacdo, € possivel
observar que ha uma satisfatéria correlacdo entre os dados. O modelo Spalart-
Allmaras apresentou erros menores, proximos a 5%, para os angulos de ataque de 0°
e 5° e, apesar de mostrar um baixo erro para o angulo de 20°, € notorio pela Figura
34 que a curva ja ndo seguia a mesma tendéncia dos dados experimentais. O modelo
k-w/SST apresentou uma melhor acuracia, se aproximando bem dos dados
experimentais para trés angulos de ataque. Os maiores erros — para ambos 0s

modelos — se encontram justamente na regido de estol.

Ja com relagéo a Figura 37, que mostra o percentual de erros com relagdo ao
coeficiente de arrasto, € possivel observar que ambos os modelos ndao apresentaram
bons resultados. O menor erro percentual ocorre para 20°, onde a diferenca entre os
dados reais e os dados do modelo k-w/SST chegam a 14%, enquanto que o maior

€Iro ocorre para zero graus.
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Figura 36 - Erro percentual do coeficiente de sustentagdo comparado aos dados experimentais.

18, 00%
16, 00%
14, 00%
12, 00%
10,00%
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Fonte: O autor.

Figura 37 - Erro percentual do coeficiente de arrasto comparado aos dados experimentais.
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X
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Fonte: O autor.

A Tabela 11 apresenta os valores da RMSE para o perfil S809. A RMSE foi
calculada para trés intervalos, com o intuito de observar qual modelo melhor se
adequa a cada intervalo. Primeiramente é utilizada a RMSE para toda a faixa de
simulagéo, de 0 a 20 graus, o segundo intervalo é de 0 a 10 graus enquanto que o
terceiro intervalo é de 10 a 20 graus. Em cor verde estard os menores valores da

RMSE, enquanto que em vermelho estdo os maiores valores.



Tabela 11 - Valores da RMSE para o aerofolio S809.

Aerofolio S809

Spalart-Allmaras k-w/SST
o cl Ccd Cl cd
0-202 | 0,096543| 0,047035] 0,040059| 0,024732
0-102 0,035721| 0,014818| 0,045362| 0,015728
10-202 | 0,120576( 0,059644 0,051023| 0,029431

Fonte: O autor.
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Observa-se através da andlise da RMSE que, ao avaliar-se os dados de

maneira global, o modelo de turbuléncia k-w/SST apresenta os melhores resultados,

ou seja, 0s mais acurados com relacdo aos dados experimentais, tanto para o

coeficiente de sustentacdo como para o de arrasto. Entretanto, ao avaliar-se o0s

intervalos, é observado que, para a faixa de 0 a 10 graus, o0 modelo Spalart-Allmaras

apresenta melhor acuracia, para ambos os coeficientes, enquanto que na faixa de 10

a 20 graus, o0 modelo k-w/SST foi melhor.

As Figuras 38, 39 e 40 apresentam as distribuicbes de presséo sobre o aerofdlio

S809 para o modelo Spalart-Allmaras.

Figura 38 - Distribuic&o de pressdo sobre o S809 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de

0 e 5 graus.

Pressao Pressdo
a=0° a=5"
. 3.102e+02
8 2.745e+02
: 2.387e+02
X 2.030e+02
: 1.673e+02
K 1.316e+02
.18 9.584e+01
2 6.012e+01
2 2.440e+01
2. -1.133e+01
2. -4.705e+01
-3. -8.277e+01
3 -1.185e+02
-9. -1.542e+02
-1. -1.899e+02
-1. -2.257e+02
-1, -2.614e+02
=2. -2.971e+02
2. -3.328e+02
=2. -3.685e+02
Pa] [Pal

Fonte: O autor.

&
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Figura 39 - Distribuico de pressdo sobre o S809 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de
10 e 15 graus.

Pressao Pressao
a=10° a=15°
. 3.081e+02
2. 02 1.996e+02
4 9.119e+01
6. + -1.724e+0
-1.619e+01 -1.257e+0
-9.836e+01 -2.341e+0;
-1.805e+02 .425e+0.
-2.627e+02 510e+0!
-3.44f -5.584e+0:
-4.271e+02 .679e+02
. .763e+02
3 .847e+0: -
3 -9.932e+0:
g -1.102e+0:
5 -1.210e+0:
. -1.318e+0
. 427e+0:
.084e+03 .535::0
249 752e+0:
[Pal [Pal

Fonte: O autor.
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Figura 40 - Distribuicdo de pressdo sobre o S809 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de

20 graus.

Presséao

a=20°
3.049e+02
1.811e+02
5.729e+01
-6.651e+01
-1.903e+02
-3.141e+02
-4.379e+02
-5.617e+02
-6.855e+02
-8.093e+02
-9.331e+02
-1.057e+03
-1.181e+03
-1.305e+03
-1.428e+03
-1.552e+03
-1.676e+03
-1.800e+03
-1.924e+03
-2.047e+03

[Pal

Fonte: O autor.

As Figuras 41, 42 e 43 apresentam as distribuicbes de velocidade sobre o

aerof6lio S809 para o modelo Spalart-Alimaras.

Figura 41 - Distribuicdo de velocidade sobre o S809 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque

de 0 e 5 graus.

Velocidade Velocidade
a=0° a=5°
.085e+01 .316e+01
922e+01 .141e+01
760e+01 .967e+01
598e+01 . 792e+01
435e+01 .618e+01
273e+01 .443e+01
111e+01 .269e+01
948e+01 .094e+01
1.786e+01 .920e+01
623e+01 .745e
1.461e+01 .571e+01
1.299e+01 .396e
136e+01 .222e+01
741e+00 .047e+01
7e+00 .726e+00
34e+00 .981e+00
4.870e+00 .235e+00
247e+00 .490e+00
1.623e+00 .745e+00
000e+00 .000e+00
[ms*-1] [ms*-1]

Fonte: O autor.
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Figura 42 - Distribuicéo de velocidade sobre o S809 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque
de 10 e 15 graus.

Velocidade
a=15"
j .712e+0

4.216e+0

Fonte: O autor.

Figura 43 - Distribuicéo de velocidade sobre o S809 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulo de ataque

de 20 graus.

Velocidade
a=20°
5.039e+01
4.774e+01
4.509e+01
4.243e+01
3.978e+01
3.713e+01
3.448e+01
3.183e+01
2.917e+01
2.652e+01
2.387e+01
2.122e+01
1.857e+01
1.591e+01
1.326e+01
1.061e+01
7.957e+00
5.304e+00
2.652e+00
0.000e+00

[m s*-1]

Fonte: O autor.

As Figuras 44, 45 e 46 apresentam as distribuic6es de pressdo sobre o aerofdlio
S809 para o modelo k-w/SST.

Figura 44 - Distribuicéio de pressao sobre o S809 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 0 e 5

graus.

Pressao Pressao
a=0° a=5°
3.122e+02 31690102
. e
2.677e+02 2.4226+02
2.233e+02 %.g;ge*g%
K 6+
1.788e+02 15070405
1.344e+02 8277401
. e+
8.9926+01 HEr
4.547e+01 -1.9206+01
1.0246+00 -5.664e+01
-4.342¢+01 3395e700 @
-8.787e+01 -1.687e+02
-2.060e+02
-1.323e+02 2.4346+02
ez L
-2.212e+02 -3.554e+02
2.657e+02 -3.928e+02
[Pa] [Pa]

Fonte: O autor.
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Figura 45 - Distribuicdo de pressdo sobre o S809 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 10 e 15

R A N

[Pa]

grau

188e+02
880e+02
5e+0;
0

S.

Pressao

a=1

[Pa]

[N N N R
§
=3
[~

3.1490402
'279e+01
_693e+
'9046+02
‘864e+03
985¢+03

50

Fonte: O autor.

Figura 46 - Distribuicdo de pressdo sobre o S809 utilizando o k-w/SST. Angulo de ataque de 20

graus.

Pressao
a=20°
3.105e+02
1.799e+02
4.929e+01
-8.133e+01
-2.119e+02
-3.426e+02
-4,732e+02
-6.038e+02
-7.344e+02
-8.651e+02
-9.957e+02
-1.126e+03
-1.257e+03
-1.388e+03
-1.518e+03
-1.649e+03
-1.779e+03
-1.910e+03
-2.041e+03
-2.171e+03

[Pal

Fonte: O autor.

As Figuras 47, 48 e 49 apresentam as distribuicbes de velocidade sobre o

aerofdlio S809 para o modelo k-w/SST.

Figura 47 - Distribui¢do de velocidade sobre o S809 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 0 e 5

Velocidade

a=0°
3.069e+01
2.833e+01
2.597e+01
2.361e+01
2.125e+01
1.889e+01
1.653e+01
1.416e+01
1.180e+01
9.443e+00!
7.082e+00!
4.722e+00"
2.361e+00!
0.000e+00"

[m s*-1]

graus.

o

Veloci
a=5°

dade

367e+01
190e+01
012e+01
835e+01
B858e+01

Fonte: O autor.
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Figura 48 - Distribui¢io de velocidade sobre o S809 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 10 e

15 graus.
Velocidade Velocidade

a=10° a=15°
4.274e+0 4.978e+0
4.049e+0 716e+0
.824e+0 454e+0
.599e+0 .192e+0
.374e+0 .930e+0
.149e+0 .668e+0
.924e+0 .406e+0
.699e+0 .144e+0
474e+0 .882e+0
.249e+0 .620e+0
.024e+0 .358e+0
.799e+0 .096e+0
.575e+0 .834e+0
.350e+0 .572e+0
.125e+0 .310e+0
8.997e+00 .048e+0
6.748e+00 .860e+0C
4.499¢+00 .240e+0C
2.249e+00 .620e+0C
0.000e+00 0.000e+0C
[m s*-1] [m st-1]

Fonte: O autor.
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Figura 49 - Distribuic&o de velocidade sobre o S809 utilizando o k-w/SST. Angulo de ataque de 20

graus.

Velocidade
a=20°

5.174e+01
4.902e+01
4.629e+01
4.357e+01
4.085e+01
3.812e+01
3.540e+01
3.268e+01
2.995e+01
2.723e+01
2.451e+01
2.178e+01
1.906e+01
1.634e+01
1.362e+01
1.089e+01
8.169e+00
5.446e+00
2.723e+00
0.000e+00

[m s*-1]

Fonte: O autor.

Ambos os modelos de turbuléncia apresentaram distribuicbes de presséo e
velocidade bem similares, com diferengas mais notérias para o angulo de 15 graus
com relacdo a distribuicdo de pressédo (é justamente no angulo de estol que os
resultados entre os dois modelos mais diferiram.

Para um baixo angulo de ataque, as pressfes sdo relativamente equivalentes
em ambas as superficies do aerofélio, mostrando que 0 mesmo ndo possui uma boa
sustentacao para estes angulos. Conforme o angulo de ataque comeca a aumentatr,
a pressao na superficie inferior do aerofélio chega a ser maior do que a do fluxo de

entrada, enquanto que a pressao na superficie superior passa a ser bem inferior.
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Tomando como referéncia de analise a Figura 45, modelo k-w/SST, é visivel
que para 10 graus hd uma ampla regido de presséo negativa (em amarelo), e na zona
préxima ao bordo de ataque, conforme o verde fica mais escuro, menor é a pressao.
A menor pressdo se encontra no bordo de ataque, em torno de —800 Pa. Para 15
graus, que é quando o aerofdlio apresenta o melhor coeficiente de sustentacéo, a
zona de pressdo na vizinhanca da superficie superior chega a ser menor quando
comparada a pressao da vizinhanca para o angulo de 10 graus, porém a zona de
menor pressao, na regiao mais proxima da superficie superior, diminui (zona amarela),
0 que ja demonstra a tendéncia de o aerofélio comecar a perder sustentacao.
Enquanto isso, a presséo na regido do bordo de ataque, para 15 graus (zona verde
claro) chega a ser inferior a pressao da mesma zona para o angulo de 10 graus — para

10 graus a ordem de grandeza é —102, enquanto que para 15 é de —103.

Para o angulo de 20 graus, Figura 46, regido de poés estol, a diferenca entre as
pressodes na superficie inferior e superior do aerofdlio diminuem, porém, a distribuicéo
das mesmas apresenta uma certa incongruéncia com os resultados, ainda mais
guando comparadas as distribuicdes de velocidade. A tendéncia seria a zona de baixa
pressao (regido amarela) diminuir ainda mais, conforme podera ser observado nos
resultados dos outros dois aerofdlios. Fica evidente que, apesar de bons resultados,
os dois modelos ndo funcionam bem para explicar a distribuicdo de presséo para a

regido de pos estol.

Com relacao as distribuic6es de velocidade, é possivel observar 0 mecanismo
explicado na secéo 2.5.2.2. Quando as particulas fluidas comecam a avancar sobre
um forte gradiente de pressédo adverso, conforme pode ser visto na Figura 45, elas
sofrem uma desaceleracdo — arrasto por pressdo. Para elementos de fluido
posicionados dentro da camada limite, além de sofrerem o arrasto por pressao,
também sofrem arrasto por friccdo, e tendem a parar — em um ponto de estagnacéo —
e, consequentemente, invertem a sua direcdo. A Figura 48 apresenta o avanco da
regido em azul escuro para o bordo de ataque. Esta regiéo representa a zona de fluxo
parado, e quanto mais proxima do bordo de ataque, maior a tendéncia de o aerofdlio
perder sua sustentacdo. Na Figura 49, para o angulo de 20 graus, essa regidao além
de ser grande, esta muito préxima ao bordo de ataque, mostrando que o aerofélio de

fato perdeu sua sustentacao.
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Com relacdo ao tempo computacional necessario para efetuar as simulacgées,
a Tabela 12, abaixo, apresenta o tempo total utilizado por cada um dos modelos de

turbuléncia.

Tabela 12 - Tempo computacional para simular o aerofolio S809.

Spalart-Allmaras | 2h31m
K-w/SST 2h46m

Fonte: O autor.

5.3 NREL S810

Os resultados para os coeficientes de sustentacdo, c;, podem ser vistos no
gréfico da Figura 50, enquanto que para o coeficiente de arrasto, ¢4, ha Figura 51. Em
todas as simulacdes foram utilizadas as mesmas condi¢cdes de contorno e de malha.
Para o S810, de acordo com os dados experimentais de Reus Ramsay (1996), o
aerofolio comeca a perder sustentacdo em um angulo de ataque de 15°. A partir desta

regido é esperado que o ¢; diminua e que o ¢; aumente.

E possivel observar na Figura 50 que o modelo Spalart-Allmaras apresentou
resultados mais satisfatorios para baixos angulos de ataque, enquanto que o modelo
k-w/SST é o que melhor funciona para angulos mais altos. Ambos os modelos

funcionam bem até proximo da regido de estol.
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Figura 50 - Curva do coeficiente de sustentacdo dos modelos k-w/SST e S-A comparados com 0s

dados experimentais, chamados de R-810.
1,2000
1,0000 £
0,8000

0,6000

Cl

0,4000
0,2000

0,0000
0 5 10 15 20 25

ﬁ.ngulu de Atagque (o)

©— Cl k-w/fS5T Cl 54 Cl R-5814

Fonte: O autor.

Novamente, para pequenos angulos de ataque, os resultados para o coeficiente
de arrasto ndo se mostraram satisfatorios, porém o erro percentual, apesar de ainda
ser alto, € bem mais reduzido quando comparado ao dos dados do aerofélio S809. Ja
para angulos mais elevados, os dois modelos conseguiram se aproximar bem dos
resultados experimentais. A Figura 51 apresenta a evolu¢éo do coeficiente de arrasto

para as simulagoes.

Figura 51 - Curva do coeficiente de arrasto dos modelos k-w/SST e S-A comparados com os dados

experimentais, chamados de R-810.

*

0 5 10 15 20 25
ﬁ.ngulu de Atague ")

Cd x-wfS5T Cd 5-A %— Cd R-5814

Fonte: O autor.
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A Figura 52 apresenta os erros percentuais do coeficiente de sustentagéo para
ambos os modelos. E possivel observar que o modelo Spalart-Allmaras apresenta

uma melhor acuracia nos resultados, no entanto o k-w/SST também funcionou bem
para angulos baixos.

Figura 52 - Erro percentual do coeficiente de sustentagcdo comparado aos dados experimentais.
30,00%
25,00%
20,00%

15,00%

Erro % para o Cl

10,00%
5,00%

0,00%
o 5 10 15 20 25
ﬁnguln de Ataque [x")

Cl k-w/S5T vs R-5814 Cl 5-A ws R-5810

Fonte: O autor.

Como ja esperado, os erros percentuais dos coeficientes de arrasto séo altos,

para baixos angulos de ataque, principalmente para zero grau, como pode ser Vvisto
na Figura 53.
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Figura 53 - Erro percentual do coeficiente de arrasto comparado aos dados experimentais.
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Fonte: O autor.
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A Tabela 13 apresenta os valores da RMSE para o perfil S810 de forma anéloga

ao S809. Em cor verde estara os menores valores da RMSE.

Tabela 13 - Valores da RMSE para o aerofélio S810.

o Cl cd Cl cd
0-202 0,100855| 0,005796] 0,066283| 0,006965
0-102 0,027055| 0,007261] 0,044602( 0,008509

10-202 0,12925| 0,003163] 0,08475| 0,004534

Fonte: O autor.

Observa-se através da andlise da RMSE que, ao avaliar-se os dados de

maneira global, o modelo de turbuléncia k-w/SST apresenta os melhores resultados

para o coeficiente de sustentacdo. Entretanto o Spalart-Allmaras foi melhor para o

coeficiente de arrasto. Ao avaliar-se os intervalos, € observado que, para a faixa de 0

a 10 graus, o modelo Spalart-Allmaras apresenta melhor acuracia, para ambos 0s

coeficientes, enquanto que na faixa de 10 a 20 graus, o modelo k-w/SST foi melhor,

novamente apenas para o coeficiente de sustentacdo, enquanto que o Spalart-

Allmaras foi melhor para o de arrasto.
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As Figuras 54, 55 e 56 apresentam as distribuicbes de pressao sobre o aerofdlio
S810 para o modelo Spalart-Allmaras.

Figura 54 - Distribuicdo de pressdo sobre o S810 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de

0 e 5 graus.

Pressac Press&o

a=0° a=5°
2.985e+02 117e+02
2.723e+02 .748e+02
2.461e+02 .380e+02
2.200e+02 .012e+02
1.938e+02 .644e+02
1.676e+02 .275e+02
1.414e+02 .070e+01
1.153e+02 .387e+01
8.909e+01 .705e+01
6.292e+01 -1.978e+01
3.675e+01 -5.661e+01
1.057e+01 -9.344e+01
-1.560e+01 -1.303e+02
-4.177e+01 -1.671e+02
-6.794e+01 -2.039e+02
-9.411e+01 -2.408e+02
-1.203e+02 -2.776e+02
-1.465e+02 -3.144e+02
-1.726e+02 -3.512e+02
-1.988e+02 -3.881e+02

[Pa] [Pa]

Fonte: O autor.

Figura 55 - Distribuicéo de press&o sobre o S810 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de

Pressao

10 e 15 graus.
a=10°

Pressao
a=15°
3.128e+02 3.126e+02
. e+ F e+
2.1685e+02 1.486e+02
1.202e+02 -1.553e+01
2.385e+01 -1.796e+02
-7.249e+01 -3.437e+02
.688e+02 -5.078e+02
5 8150100 §438e703
578e+02 £1:000c+03 A
.542e+02 -1.164e+03
X -1.328e+03
7.468e+02 -1.492e+03
.432e+02 -1.656e+03
.395e+02 -1.820e+03
.036e+03 -1.985e+03
.132e+03 -2.149e+03
.228e+03 -2.313e+03
.325e+03 -2.477e+03
.421e+03 -2.641e+03
.518e+03 -2.805e+03
[Pa] [Pa]

Fonte: O autor.
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Figura 56 - Distribuicdo de press&o sobre o S810 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulo de ataque de

20 graus.

Pressao
a=20°

3.107e+02

1.580e+02

5.331e+00

-1.474e+02
-3.000e+02
-4.527e+02
-6.054e+02
-7.581e+02
-9.108e+02
-1.063e+03
-1.216e+03
-1.369e+03
-1.522e+03
-1.674e+03
-1.827e+03
-1.980e+03
-2.132e+03
-2.285e+03
-2.438e+03
-2.590e+03

[Pa]

Fonte: O autor.
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As Figuras 57, 58 e 59 apresentam as distribuicdes de velocidade sobre o
aerofolio S810 para o modelo Spalart-Allmaras.

Figura 57 - Distribuico de velocidade sobre o S810 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque

Velocidade
a=0°
2.882e+01

de 0 e 5 graus.
2.730e+01
2.579e+01
1.668e+01
1.517e+01

Velocidade
a=5°

3.296e+0

R

.949e+

2.427e+01 2.776e+0
2.602e+0

. 2.429e+0
. 2.255e+0
2.082e+0

1.908e+0

1.735e+0

. 1.561e+0
- Hees
. 214e+
9.101e+00 1.041e+0
i e
.067e+ .940e+
4.550e+00 5.205e+00
3.034e+00 3.470e+00
1.517e+00 1.735e+00
0.000e+00 0.000e+00

[m s*-1] [m s*-1]

2.275e+01
1.820e+01
Fonte: O autor.

Figura 58 - Distribuico de velocidade sobre o S810 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque

de 10 e 15 graus.

Velocidade Velocidade
a=10° a=15°
4.625e+0 715e+0
4.382e+0 .414e+0
4.138e+0 .113e+0
895e+0 4.813e+0
652e+0 4.512e+0
408e+0 4.211e+01
165e+0 .910e+0
921e+0 .610e+0
678e+0 .309e+0
?3‘113*-3 .008e+0
e+ .707e+0
947e+0 406e+0
704e+0 .106e+0
461e+0 .805e+0
217e+0 .504e+0
737e+00 .203e+0
303e+00 .024e+00
4.869e+00 6.016e+00
2.434e+00 .008e+00
0.000e+00 0.000e+00
[m s*-1] [m s*1]

Fonte: O autor.

Figura 59 - Distribuicéo de velocidade sobre o S810 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulo de ataque

de 20 graus.

Velocidade
a=20°
5.473e+01
5.185e+01
4.897e+01
4.609e+01
4.321e+01
4.033e+01
3.745e+01
3.457e+01
3.169e+01

1.440e+01
1.152e+01
8.642e+00
5.761e+00
2.881e+00
0.000e+00

[m s*-1]

Fonte: O autor.
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As Figuras 60, 61 e 62 apresentam as distribuicbes de pressao sobre o aerofdlio
S810 para o modelo k-w/SST.

Figura 60 - Distribuicdo de press&o sobre o S810 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 0 e 5

graus.
Pressdo Presséo
a=0° a=5°

Bda sttty L

3.003e+02 .189e+02
2.739e+02 .799e+02
2.475e+02 .409e+02
2.211e+0; .019e+02
1.948e+0. .630e+02
1.684e+0. .240e+02
1.420e+02 8.502e+01
1.156e+02 4.604e+01
8.918e+0 7.069e+00
6.279e+0 -3.191e+01
3.640e+0 -7.088e+01
1.000e+0 -1.099e+02
-1.63%e+01 -1.488e+02
-4.278e+01 .878e+02
-6.918e+0 .268e+02
-9.557e+0 .658e+02
-1.220e+0: .047e+02
-1.484e+0; A437e+02
-1.748e+0; .827e+02
-2.011e+0: 217e+02
(Pal Pal

Fonte: O autor.

Figura 61 - Distribuicdo de pressdo sobre o S810 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 10 e 15

graus.

Press&o
a=15°

3.144e+02 3.149e+02
2.150e+02 1.515e+02
1.156e+02 -1.180e+0
1.627e+01 -1.751e+0,
-8.3 .385e+0
-1.82 .018e+0
-2.818 .652e+0

'
w
dodnind

RIS
s
00
¥ 1
o
+
O

S e
©
=
N}
©
+
o

|
LLLLLLS
nbwhbhoNNNN~N®R®R

[Pa] [Pa]

Fonte: O autor.

Figura 62 - Distribuicéio de pressao sobre o S810 utilizando o k-w/SST. Angulo de ataque de 20
graus.

Presséo

o =20°
3.167e+02
1.282e+02
-6.031e+01
-2.488e+02
-4.373e+02
-6.258e+02
-8.143e+02
-1.003e+03
-1.191e+03
-1.380e+03
-1.568e+03
-1.757e+03
-1.945e+03
-2.134e+03
-2.322e+03
-2.511e+03
-2.699e+03

-3.076e+03
-3.265e+03

[Pa]

Fonte: O autor.
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As Figuras 63, 64 e 65 apresentam as distribuicdes de velocidade sobre o
aerofélio S810 para o modelo k-w/SST.

Figura 63 - Distribuicdo de velocidade sobre o S810 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 0 e 5

graus.

Velocidade Velocidade

a=0° a=5°
2.876e+01 .353e+0
2.724e+01 177e+0
2.573e+01 .000e+0
2.422e+01 .824e+0
2.270e+01 .647e+0
2.119e+01 .471e+0
1.968e+01 2.294e+0
1.816e+01 . 118e+01
1.665e+01 .941e+0
1.513e+01 .765e+0
1.362e+01 .588e+0
1.211e+01 412e+0
1.058e+01 .235e+0
9.081e+00 1 .059e+0
7.567e+00 .824e+0!
6.054e+00 .059e+0
4.540e+00 5.295e+0
3.027e+00 3.530e+0
1.513e+00 1.765e+0
0.000e+00 0.000e+0

[m s*-1] [m sh-1]

Fonte: O autor.

Figura 64 - Distribuicéo de velocidade sobre o0 S810 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 10 e

15 graus.
Velocidade Velocidade
a=10° a=15°
4.698e+01 .720e+0
4.450e+01 419e+0
4.203e+01 118e+0
3.956e+01 4.817e+0
3.709e+01 4.516e+0
3.461e+01 4.215e+0
3.214e+01 .913e+0
2.967e+01 .612e+0
2.720e+01 .311e+0
2.472e+01 .010e+0
2.225e+01 .709e+0
1.978e+01 .408e+0
1.731e+01 .107e+0
1.483e+01 .806e+0
1.236e+01 -505e+0
9.889e+00 .204e+0
7.417e+00 .031e+00
4.945e+00 .021e+00
2.472e+00 .010e+00
0.000e+00 .000e+00
[m s*-1] [m s*-1]

Fonte: O autor.

Figura 65 - Distribuicéio de velocidade sobre o S810 utilizando o k-w/SST. Angulo de ataque de 20

graus.

Velocidade
a=20°
6.089e+01
5.769e+01
5.448e+01
5.128e+01
4.807e+01
4.487e+01
[ 4.166e+01
3.846e+01
3.525e+01
3.205e+01

1.602e+01
1.282e+01
9.615e+00
6.410e+00
3.205e+00
0.000e+00

[m s?-1]

Fonte: O autor.
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A analise das figuras é similar a feita para o perfil S809, porém aqui ha de
diferente a distribuicdo de pressdo para o angulo de 20 graus. E possivel observar
nas Figuras 56 e 62 que a zona de amarela, que representa uma pressao baixa na
ordem de —10% é reduzida, ou seja, conforme o angulo de ataque aumenta, o
gradiente de presséo de fato comeca a aumentar ao longo da superficie superior do
aerofolio. E possivel observar que as pressées calculadas pelo modelo k-w/SST séo

sempre maiores que as calculadas pelo Spalart-Allmaras.

O tempo computacional utilizado para efetuar todas as simulacbes para cada

um dos modelos é apresentada na Tabela 14.

Tabela 14 - Tempo computacional para simular o aerofélio S810.

Spalart-Allmaras | 2h33m
K-w/SST 3h29m

Fonte: O autor.

5.4 NREL S814

Os resultados para os coeficientes de sustentacao, c;, podem ser vistos no
gréfico da Figura 66, enquanto que para o coeficiente de arrasto, c;, ha Figura 67. Em
todas as simulac¢des foram utilizadas as mesmas condi¢cdes de contorno e de malha.
Para o S814, de acordo com os dados experimentais de Janiszewska et al. (1996), o
aerofdlio comeca a perder sustentacdo em um angulo de ataque de 10°. A partir desta

regido € esperado que o ¢; diminua e que o c¢; aumente.

Ambos os modelos funcionaram muito bem para o coeficiente de sustentacéo,
tendo o Spalart-Allmaras se aproximado mais da curva dos dados experimentais do
que o modelo k-w/SST para baixos angulos de ataque. E possivel perceber que, de
uma forma geral, o modelo Spalart-Alimaras funcionou sutilmente melhor para o S814
do que o k-w/SST.
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Figura 66 - Curva do coeficiente de sustentacdo dos modelos k-w/SST e S-A comparados com 0s

dados experimentais, chamados de J-S814.

1,4000
1,2000 % <
1,0000

0,8000

Cl

0,6000
0,4000
0,2000

0,0000
0 5 10 15 20 25

ﬁ.ngulu de Atague [o°)

&— Cl e-wy/S5T Cl 54 Cl 15814

Fonte: O autor.

A Figura 67 apresenta as curvas dos coeficientes de arrasto, novamente €
possivel observar que ha uma melhor concordancia entre os dados experimentais e
os simulados, quando comparado as simulacdes para os aerofélios S809 e S810. E
interessante observar que apds o estol o modelo Spalart-Allmaras apresenta uma

melhor tendéncia de acompanhar os dados experimentais que o k-w/SST.

Figura 67 - Curva do coeficiente de arrasto dos modelos k-w/SST e S-A comparados com os dados

experimentais, chamados de J-S814.

0,2
0,18
0,16
0,14
0,12
0,1
0,08 ¥
0,06

0,04

0,02 X

Cd

0 5 10 15 20 25
Angulo de Atague (o)

Cd k-w/55T Cd 5-A x— (Cd J-5814

Fonte: O autor.
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A Figura 68 apresenta os erros percentuais com relacdo ao coeficiente de
sustentacdo e a tendéncia é a mesma apresentada anteriormente, baixo erro com
relacdo ao Spalart-Allmaras para baixos angulos de ataque. De uma forma geral,
ambos os modelos funcionaram bem para o S814.

Figura 68 - Erro percentual do coeficiente de sustentacdo comparado aos dados experimentais.

16,00%
14,00%
12,00%
10,00%
B,00%
6,00%

Erro % para o Cl

4,00%
2,00%

0,00%
0 5 10 15 20 25
Angulo de Ataque [o°)

Cl -1f55T ws 1-5814 O 54 vs F5814

Fonte: O autor.

O coeficiente de arrasto apresentou 0S menores erros percentuais, quando
comparados aos das simulacdes dos outros aerofdlios, mas ainda se mostrou

deficiente para baixos angulos de ataque. O maior erro percentual ocorre para zero
graus.
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Figura 69 - Erro percentual do coeficiente de arrasto comparado aos dados experimentais.

140,005
120,00%
100,00%

80,00%

&0,00%

Erro % para o Cd

40,00%
20,00% x

0,00%
o

[¥ ;]

Cd k-tf35T s J-5814

10

X
15

ﬁngulu:u de Ataque [x")

X Cd 5-Avs]-5814

Fonte: O autor.

A Tabela 15 apresenta os valores da RMSE para o perfil S814 de forma anéloga

ao S809. Em cor verde estara os menores valores da RMSE.

Tabela 15 - Valores da RMSE para o aerofélio S814.

o Cl cd Cl cd
0-202 0,073048| 0,008923] 0,062619| 0,015582
0-102 0,016254| 0,008246] 0,038503| 0,011768

10-202 | 0,093173( 0,010986] 0,076188| 0,019091

Fonte: O autor.

Observa-se através da andlise da RMSE que, ao avaliar-se os dados de

maneira global, o modelo de turbuléncia k-w/SST apresenta os melhores resultados

para o coeficiente de sustentacdo. Entretanto o Spalart-Allmaras foi melhor para o

coeficiente de arrasto. Ao avaliar-se os intervalos, € observado que, para a faixa de 0

a 10 graus, o modelo Spalart-Allmaras apresenta melhor acuracia, para ambos 0s

coeficientes, enquanto que na faixa de 10 a 20 graus, o modelo k-w/SST foi melhor,

novamente, apenas para o coeficiente de sustentacdo, enquanto que o Spalart-

Allmaras foi melhor para o de arrasto.
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As Figuras 70, 71 e 72 apresentam as distribuicbes de presséo sobre o aerofdlio
S814 para o modelo Spalart-Allmaras.

Figura 70 - Distribuicdo de pressdo sobre o S814 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de

0 e 5 graus.
Pressaoa o Presséo
= a=5°
3.091e+02 3.146e+02
2.696e+02 2.752e+02
2.302e+02 2.357e+02
1.907e+02 1.962e+02
i o
. . +|
7.231e+01 7.776:+01
Ve,
g el
3 017+
-1.250e+02 -1.196e+02
-1.645e+02 -1.591e+02
-2.039e+02 -1.986e+02
-2.434e+02 -2.381e+02
-2.829e+02 -2.776e+02
3hteeros 3568005
-4.013e+02 -3 960:02
-4.407e+02 -4.355e+02
Pa] [Pa]

Fonte: O autor.

Figura 71 - Distribuicdo de pressdo sobre o S814 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque de

10 e 15 graus.

Presséo Pmﬁ"
=10° a
& Wlasor0p 3.1088+02
2.408e+02 2.070e+02
1.679e+02 1.035e+02
9.519e+01 -2.075e-03
2.247e+01 .035e+02
-5.025e+01 .070e+02
-1.230e+02 .106e+02
g
=2 e+Us . e+
-3.411e+02 211e+02
Py 58%6:05
: 0: .281e+
-5.593e+02 .317e+02
-6.320e+02 .035e+03
BTN 2436403
-7.7T4e+ 242e+
-8.502e+02 .346e+03
-9.229e+02 449e+03
-9.956e+02 .553e+03
-1.068e+03 .656e+03
[Pa] [Pa]

Fonte: O autor.
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Figura 72 - Distribuicdo de press&o sobre o S814 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulo de ataque de

20 graus.

Pressao
a=20°
3.089e+02
1.902e+02
7.149e+01
-4.724e+01
-1.660e+02
-2.847e+02
-4.034e+02
-5.221e+02
-6.409e+02
-7.596e+02
-8.783e+02
-9.970e+02
-1.116e+03
-1.234e+03
-1.353e+03
-1.472e+03
-1.591e+03
-1.708e+03
-1.828e+03
-1.947e+03

[Pa]

Fonte: O autor.
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As Figuras 73, 74 e 75 apresentam as distribuicdes de velocidade sobre o
aerofolio S814 para o modelo Spalart-Allmaras.

Figura 73 - Distribuico de velocidade sobre o S814 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque

de 0 e 5 graus.

Velocidade

0 : Velocidade

a= a=5°
3.462e+0 3.521e+01
3.280e+0 3.336e+01
3.098e+0 3.150e+01
2.916e+0 2.965e+01
2.733e+0 2.780e+01
it et
2.187e+0 2.224e+01
2.005e+0 2.038e+01
o 1 a8er01

R e K +|
1.458e+0 1 _4asg+o1
1.276e+0 1.297e+01
Jome S
X e

7.289e+00 7.413e+00
5.467e+00 5.559e+00
3.645e+00 3.706e+00
1.822e+00 1.853e+00
0.000e+00 0.000e+00

[ms*-1] [m s*-1]

Fonte: O autor.

Figura 74 - Distribuico de velocidade sobre o S814 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulos de ataque

de 10 e 15 graus.

Velocidade Velocidade
a=10° a=15°
4.358e+0 5.010e+0
4.129e+0 .746e+0
.900e+0 .483e+0
.670e+0 .21%e+0
.441e+0 .955e+0
.211e+0 .692e+0
e frc
. 753e+ 164e+
.523e+0 .801e+0
.294e+01 .637e+0
B30 fioed:
.835e+ . +
.606e+0 .846e+0
.376e+0 .582e+0
.147e+01 .318e+0
.176e+00 1.055e+0
6.882e+00 .911e+00
4.588e+00 5.274e+00
2.294e+00 2.637e+00
0.000e+00 0.000e+00
[m s*-1] [m s*-1]

Fonte: O autor.

PN

Figura 75 - Distribuic&o de velocidade sobre o S814 utilizando o Spalart-Allmaras. Angulo de ataque

de 20 graus.

Velocidade

a=20°
5.268e+01
4.990e+01
4.713e+01
4.436e+01

4.159e+01
3.881e+01
3.604e+01 -
3.327e+01

3.050e+01
2.772e+01
2.495e+01
2.218e+01
1.941e+01
1.663e+01
1.386e+01
1.109e+01
8.317e+00
5.545e+00
2.772e+00
0.000e+00

[m s?-1]

Fonte: O autor.
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As Figuras 76, 77 e 78 apresentam as distribuicbes de presséo sobre o aerofdlio
S814 para o0 modelo k-w/SST.

Figura 76 - Distribuicdo de press&o sobre o S814 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 0 e 5

graus.

Presséo Presséc
a=0° a=5°
. 3.220e+02
8 2.834e+02
. 2.448e+02
R 2.081e+02
B 1.675e+02
. 1.289e+02
. 9.023e+01
A 5.160e+01
. 1.296e+01
. -2.567e+01
-8.328e+01 -6.431e+01
. -1.029e+02
| -1.416e+02
. -1.802e+02
4 -2.189e+02
X -2.575e+02
. -2.961e+02
. -3.3486+02
-3.734e+02
-4.120e+02
[Pa] [Pa]

Fonte: O autor.

Figura 77 - Distribuicéo de presséo sobre o S814 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 10 e 15

graus.
Pressio Pressdo
a=10° a=15°

3.152e+02 3.122e+02
2.449e+02 2.109e+02
1.746e+02 1.097e+02
1.043e+02 8.375e+00
3.397e+01 -9.291e+0
-3.633e+01 -1.942e+0
-1.066e+02 -2.955e+0
-1.769e+02 -3.968e+0
-2.472e+02 -4.980e+0.
-3.175e+02 -5.993e+0
-3.878e+02 -7.006e+0.
-4.581e+02 -8.019e+0
-5.284e+02 -9.032e+0
-5.987e+02 -1.004e+0
-6.690e+02 -1.108e+0;
-7.393e+02 -1.207e+0:
-8.096e+02 -1.308e+0
-8.79%e+02 -1.410e+0.
-9.502e+02 -1.511e+0:
-1.020e+03 -1.612e+0.
(Pal (Pal

Fonte: O autor.

Figura 78 - Distribuicéo de pressao sobre o S814 utilizando o k-w/SST. Angulo de ataque de 20

graus.

Pressao
a=20°
3.153e+02
1.877e+02
6.007e+01
-6.752e+01
-1.951e+02
-3.227e+02
-4.503e+02
-5.779e+02
-7.055e+02
-8.331e+02
-9.607e+02
-1.088e+03
-1.216e+03
-1.343e+03
-1.471e+03
-1.599e+03
-1.726e+03
-1.854e+03
-1.981e+03
-2.109e+03

[Pal

Fonte: O autor.
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As Figuras 79, 80 e 81 apresentam as distribuicdes de velocidade sobre o

aerofélio S814 para o modelo k-w/SST.
Figura 79 - Distribuicdo de velocidade sobre o S814 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 0 e 5

graus.

Velocidade Velocidade

a=0° a=5°
3.467e+01 3.457e+01
3.285e+01 275e+01
3.102e+01 .093e+01
2.920e+01 2.911e+01
2.737e+01 2.729e+01
2.555e+01 2.547e+01
2.372e+01 2.365e+01
2.190e+01 2.183e+01
2.007e+01 2.001e+01
1.825e+01 .819e+01
1.642e+01 .638e+01
1.460e+01 .456e+01
1.277e+01 .274e+01
1.095e+01 .092e+01
9.124e+00 .097e+00
7.299e+00 7.278e+00
5.474e+00 5.458e+00
3.650e+00 \ 3.639e+00
1.825e+00 1.819e+00
0.000e+00 0.000e+00

[m s*-1] [m s*-1]

Fonte: O autor.

Figura 80 - Distribuicéo de velocidade sobre o S814 utilizando o k-w/SST. Angulos de ataque de 10 e

Velocidade

15 graus.
cidade
a=10°

Velos
a=15°

.308e+0 X

.081e+0 X

.854e+0 .

.628e+0 x

.401e+0 .843e+0

sa7es0 3Bie0

X .33%e

.721e+0 .074e+0

.494e+0 .818e+0

s s

s s

K .793e+

st i

. .281e
9.068e+0! .025e+0
6.802e+0 7.686e+00
4.535e+0 5.124e+00
2.267e+0 2.562e+00
0.000e+0 0.000e+00

[m s*-1] [ms*1]

Fonte: O autor.

B
BASSRD

D

=

N

@

+

=3

Figura 81 - Distribuico de velocidade sobre o S814 utilizando o k-w/SST. Angulo de ataque de 20

graus.

Velocidade
a=20°
5.451e+01
5.165e+01
4.878e+01
4.591e+01
4.304e+01
4.017e+01
3.730e+01
3.443e+01
3.156e+01
2.869e+01
2.582e+01
2.295e+01
2.008e+01
1.722e+01
1.435e+01
1.148e+01
8.608e+00
5.738e+00
2.869e+00
0.000e+00

[m s*-1]

Fonte: O autor.
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O tempo computacional utilizado para efetuar todas as simulacbes para cada
um dos modelos € apresentada na Tabela 16.

Tabela 16 - Tempo computacional para simular o aerofélio S814.

Spalart-Allmaras | 2h48m
K-w/SST 2ha2m

Fonte: O autor.

5.5 DISCUSSOES

E possivel observar, nos resultados para o coeficiente de sustentacéo, que o
modelo Spalart-Allmaras apresenta os melhores resultados, de acordo com o RMSE,
para um angulo de ataque de até 10 graus, para ambos os coeficientes, enquanto que
0 k-w/SST é melhor, de forma global, para o coeficiente de sustentacdo, também
apresentando os melhores resultados para a faixa de 10 a 20 graus, para este
coeficiente, enquanto que para o arrasto, é apresentada uma pequena diferenca com

relacdo ao RMSE do Spalart-Allmaras .

Para um baixo angulo de ataque, o fluxo permanece mais “colado” ao aerofdlio,
apresentando uma camada limite menor e uma regido de separacdo mais proxima do
bordo de fuga, além da geracdo de vorticidade nas regides proximas as paredes
solidas.

O modelo Spalart-Alimaras, que apresenta uma equacéao de transporte para a
viscosidade turbulenta modificada, funciona bem préximo a parede (visto que calcula
toda a camada limite), em regides em que a distancia, d, representa bem a camada
limite. Ja para regifes mais afastadas, a medida em que a d — oo, a taxa de dissipacao
de 7, que depende da relacdo ¥2/d?, tende a zero, o que leva a uma producéo de
viscosidade turbulenta excessiva, resultando em uma taxa de expansado elevada.
Além disso, como a taxa de producéo de ¥ depende diretamente da vorticidade média
local (Equacéo 77), e esta depende de uma boa avaliacao do tensor de rotacédo meédia
(Equacgéo 78) e da distancia a parede. E como ja mencionado, a utilizacdo do tensor
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de rotacdo média é recomendada quando a turbuléncia € devido a geracdo de
vorticidade nas regides proximas as paredes.

Para angulos de atague mais elevados, 0 escoamento apresenta uma camada
limite mais elevada, a regido de separacao de fluxo esta mais préxima do bordo de
ataque do que quando comparado a escoamentos a baixo angulo de ataque, o

escoamento da regido totalmente turbulenta se torna importante.

Para o modelo k-w/SST, por utilizar fungdes de mistura, a sua formulacdo néo
fica tdo dependente de w fora da camada limite, onde o modelo k-w apresentava
falhas. A viscosidade cinematica turbulenta também ganhou uma funcéo de mistura,

tornando-a possivel de ser modelada em uma grande faixa de aplicacao.

Com relacdo ao coeficiente de arrasto, € observado que os resultados ndo séo
satisfatorios para baixos angulos de ataque, independente do modelo utilizado. Para
um baixo angulo de ataque, o tipo de fluxo predominante € o laminar, e os modelos
de turbuléncia RANS, como o préprio nome menciona, foram feitos especificamente
para fluxos turbulentos. Os modelos RANS assumem que o fluxo é turbulento ao longo
do perfil, superestimando assim os valores do coeficiente de arrasto, principalmente

para um baixo angulo de atague, por isso 0s maiores erros ocorrem nesta regiao.

Uma maneira de tentar contornar este problema inerente aos modelos de
turbuléncia — de superestimar o coeficiente de arrasto - seria identificar o exato ponto
onde ocorre a transicao, e dividir o fluxo em duas regides, uma ao redor do bordo de
ataque, até o ponto de transi¢do, e outra posterior a este. Deste modo, € possivel
especificar que o fluxo na primeira regido é laminar, nao utilizando assim modelos de
turbuléncia, enquanto que a segunda regido continua com a especificacdo padréo de

fluxo turbulento.

Esse mesmo problema ocorre também para altos angulos de ataque — visto que
ainda had uma regido de fluxo laminar ndo computada -, porém, de forma menos
acentuado. Este erro para altos angulos de atague ajuda a contrabalancear outro
problema inerente aos modelos de turbuléncia, que € a ndo computacdo do arrasto

induzido. Os dados experimentais, extraidos de simulagdes realizadas em tuneis de
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vento, sdo produzidos com a utilizacao de perfis tridimensionais — como se fossem
pequenas pas. O escoamento que flui sobre uma pé finita apresenta vortices na ponta,
visto que o ar tende a fluir da zona de alta pressédo para a de baixa presséo, e isso
ocorre ao longo de toda a pa finita, inclusive em suas pontas. Esses vortices de ponta
geram mais uma parcela de acréscimo ao arrasto, chamada de arrasto induzido. A
tendéncia é que o arrasto calculado para perfis bidimensionais seja menor do que 0s

valores experimentais, caso o arrasto seja devidamente calculado.

Como ja mencionado na revisao bibliografica, o trabalho de Douvi e Margaris
(2012) também apresenta coeficientes de arrasto consideravelmente maiores que 0s
dos dados experimentais, infelizmente ndo é possivel fazer uma analise comparativa
entre os resultados porque as simulacdes ocorreram para um diferente nimero de
Reynolds, mas de uma forma geral as conclusdes sdo as mesmas. Fernandes et al.
(2010), ao simular um perfil NACA 2410 com o OpenFOAM, também chegou a erros
da ordem de 103 para o coeficiente de arrasto. Infelizmente na literatura ndo ha muitos
artigos abordando simulacdes numeéricas sobre os aerof6lios aqui simulados, e 0s

poucos que ha, as simula¢bes foram feitas sob outras condi¢des de contorno.

Com relacao aos tempos computacionais, como esperando, as simulacées com
o modelo Spalart-Allmaras se mostraram ligeiramente mais rapidas, exceto para o
perfil S810 em que o k-w/SST levou um tempo consideravel para realizar as
simulac@es. Essa diferenca entre os modelos ja era esperada, visto que o k-w/SST

apresenta mais equacdes de transporte que o Spalart-Allmaras.

Apesar de levar mais tempo para entregar os resultados, o modelo k-w/SST é
mais recomendado pela literatura (VERSTEEG E MALALASEKERA, 2007; DOUVI et
al., 2012; DOUVI E MARGARIS, 2012; ROY et al.,, 2017; SADIKIN et al., 2018),
mesmo tendo 0 modelo Spalart-Allmaras sendo concebido, a principio,
especificadamente para utilizacdo na industria aeroespacial (SPALART E
ALLMARAS, 1992), ou seja, para fluxos aerodinamicos. Essa preferéncia na utilizagédo
do modelo k-w/SST sobre o Spalart-Allmaras se deve ao fato de o primeiro apresentar
melhores resultados, de maneira global, e maior confiabilidade para altos angulos de
ataque, que é justamente quando o aerofdlio apresenta os melhores coeficientes de

sustentacao — zona com a qual se deseja trabalhar em turbinas edlicas.
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6 CONCLUSOES

As conclusdes obtidas ao longo deste trabalho podem ser organizadas de

acordo com 0s objetivos inicialmente propostos.

Foram apresentados 0s conceitos iniciais para um razoavel entendimento da
turbuléncia e de como ela interage com aerofélios. Também foram apresentados os
principais modelos de turbuléncia utilizados para pesquisa com relagdo a aerofélios
de turbinas edlicas, que sdo o Spalart-Allmaras e o k-w/SST. Este Ultimo foi

apresentado em conjunto com outros modelos que fazem parte de seu escopo.

As simulacBes apresentadas nesta dissertacdo foram realizadas para um
escoamento incompressivel em regime permanente. Foi utilizada em todas as
simulac6es um dominio computacional do tipo C-mesh. A mudanca do angulo de
ataque foi feita através da alteracdo da direcdo de entrada do ar. A escolha dos
modelos fisicos (os aerofdlios NREL S809, S810 e S814) foi respaldada pela
disponibilidade de dados experimentais gerados para estudos posteriores.

Com relacao aos resultados para o coeficiente de sustentacao, C;, foi possivel
observar resultados satisfatorios, com erros relativamente baixos. O modelo Spalart-
Allmaras obteve os melhores resultados para angulos de ataque até a 10 graus,
obtendo os menores valores da RMSE, enquanto que o k-w/SST funcionou melhor,
quando avaliado de maneira global, ou seja, para toda a faixa de simulacdo, e também
apresentou os melhores resultados, quando avaliado apenas para altos angulos de
ataque, na faixa de 10 a 20 graus, apresentando os menores valores de RMSE, sendo,

entdo, mais recomendado para utilizacdo na regiao de estol.

As simulagbes para o coeficiente de arrasto, C;, ndo obtiveram resultados
aceitaveis para baixos angulos de ataque, apesar de, para os aerofolios S810 e S814,
em altos angulos de ataque, os resultados terem sido satisfatorios. A explicacdo para
o mal funcionamento, com relacdo aos baixos angulos de ataque, é o erro inerente
aos modelos de turbuléncia, tendo em vista que eles reconhecem que todo o

escoamento ao longo do aerofolio é turbulento, porém ha sempre uma parte laminar,
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por iSso que o erro tende a ser muito acentuado para baixos angulos de ataque,

principalmente para zero grau.

Ainda avaliando o coeficiente de arrasto, € possivel observar que, através da
RMSE, o Spalart-Allmaras tem melhor acurécia para este coeficiente, obtendo os
melhores resultados para os aerofélios S810 e S814, para todas as faixas avaliadas,
enguanto que, para o S809, s6 obteve resultados melhores para a faixa entre 0 e 10

graus.

Com relagéo ao refinamento da malha, é interessante observar que houve uma
melhora consideravel, ao se avaliar a RMSE, para ambos os coeficientes. Um melhor
refinamento da malha para a regido proxima ao aerofélio, mantendo a malha mais
afastada grosseira, visando ndo aumentar demais o numero de elementos, pode

resultar em resultados ainda melhores.

Devido ao fato de que os melhores angulos de ataque, em que o aerofdlio
oferece melhor sustentacdo, sdo aqueles proximos a zona de estol, é mais
recomendado a utilizagdo do modelo k-w/SST, por ter uma melhor confiabilidade para
esta regido. Porém, para simular os efeitos de um escoamento para um baixo angulo
de ataque, é recomendavel utilizar o modelo Spalart-Allmaras.

Como recomendacédo para trabalhos futuros, € importante fazer um melhor
estudo da malha, melhorando a modelagem da mesma, principalmente na regiao
préxima a superficie do aerofdlio, visando sanar o problema de transicdo do
escoamento — computando assim a regido de fluxo laminar como sendo laminar.
Avaliar a possibilidade de um novo modelo de turbuléncia que faca a transi¢cao entre
o Spalart-Allmaras e o k-w/SST e, por fim, expandir o estudo aqui efetuado para uma

pa completa.
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ANEXO A - COORDENADAS DOS AEROFOLIOS

A.1 COORDENADAS DO AEROFOLIO NREL S809
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As coordenadas do aerof6lio NREL S809 sao definidas através de 66 pontos

em torno de uma corda de 1 metro. Os dados foram obtidos no banco de dados de

aerofolios Airfoiltools (2018) e sdo mostrados na Tabela A.1. A coordenada z é nula,

visto que o aerofolio € plotado em um plano.

Tabela A.1 — Coordenadas do aerofélio NREL S809, ¢ = 1 m.

X

¥

#

X

Y

#

X

b

1

0

23

0,171409

0,073637

45

0,193738

-0,083567
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0,000457
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Fonte: AIRFOILTOOLS, 2018.
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A.2 COORDENADAS DO AEROFOLIO NREL S810

As coordenadas do aerofélio NREL S810 sao definidas através de 61 pontos
em torno de uma corda de 1 metro. Os dados foram obtidos no banco de dados de
aerofdlios Airfoiltools (2018) e sdo mostrados na Tabela A.1. A coordenada z € nula,

visto que o aerofélio € plotado em um plano.

Tabela A.2 — Coordenadas do aerofélio NREL S810, ¢ = 1 m.

# X ¥ # X V # X ¥

1 1 0 22| 0,21727 | 0,07777 |43] 0,32604 | -0,07833
2| 0,99626 | 0,00044 | 23| 0,17816 | 0,07118 |44| 0,3709 | -0,08224
3| 0,98531 | 0,00205 | 24| 0,14205 | 0,06384 |45| 0,41642 | -0,08442
4| 0,96786 | 0,00522 |25] 0,10934 | 0,05589 |46| 0,46207 | -0,08459
5| 0,94473 | 0,00994 | 26| 0,08038 | 0,04747 |47| 0,50762 | -0,08229
6| 091657 | 0,01593 | 27| 0,0555 0,03874 |48| 0,5531 | -0,07728
7| 0,8838 | 0,02289 |28| 0,03497 | 0,02989 |49| 0,59877 | -0,06938
8| 0,84676 | 0,03078 |29] 0,01503 | 0,0211 |50| 0,6453 | -0,05915
9 0,80612 | 0,03571 | 30| 0,00786 | 0,01261 |51| 0,69265 | -0,04792
10| o0,76278 | 0,0496 |31| 0,001632 | 0,0047 |52 0,74 -0,03683
11| 0,71769 | 0,06015 |32| 0,00031 | -0,00183 |53] 0,78635 | -0,0266
12| 0,67151 | 0,070591 |33| 0,00573 | -0,00687 |54| 0,83065 | -0,01778
13| 0,62652 | 0,08079 |34| 0,01878 | -0,01197 |55| 0,8718 | -0,0107
14| 0,58155 | 0,08816 |35| 00,0379 | -0,01805 |56| 0,90873 | -0,0055
15| 0,53586 | 0,09249 |36| 0,06237 | -0,02507 |57| 0,54044 | -0,00213
16| 0,48%09 | 0,09466 |37| 0,09136 | -0,03299 |58| 0,96603 | -0,00036
17| 0,44186 | 0,09515 |38| 0,12403 | -0,04145 |59| 0,98478 | 0,00022
18| 0,3547 | 0,09415 |39] 0,15989 | -0,04991 |60] 0,99618 | 0,00013
19| 0,34815 | 0,09179 |40| 0,1986 | -0,05809 |61 1 0
20| 0,30273 | 0,0882 |41| 0,2396 | -0,06584

21| 0,25855 | 0,08349 (42| 0,28221 | -0,07277

Fonte: AIRFOILTOOLS, 2018.



A.3 COORDENADAS DO AEROFOLIO NREL S814
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As coordenadas do aerofélio NREL S814 sao definidas através de 66 pontos

em torno de uma corda de 1 metro. Os dados foram obtidos no banco de dados de

aerofdlios Airfoiltools (2018) e sdo mostrados na Tabela A.1. A coordenada z € nula,

visto que o aerofélio € plotado em um plano.

Tabela A.3 — Coordenadas do aerofélio NREL S814, ¢ = 1 m.

# X y H X ¥ # X ¥

1 1 0 23| 0,182903 | 0,097997 |45| 0,151203 | -0,11573
210,996277 | 0,001079 | 24| 0,147112 | 0,088966 |46] 0,181669 | -0,12458
3 | 0,985681 | 0,004644 | 25] 0,114367 | 0,078763 |47] 0,213672 | -0,13024
410,969429 | 0,010691 | 26| 0,085039 | 0,067619 |48| 0,247139 | -0,13131
5 0,948574 | 0,018525 | 27| 0,059481 | 0,055766 |49| 0,283942 | -0,12776
6] 0,923625 | 0,027157| 28] 0,038007 | 0,043458 | 50| 0,323782 | -0,12029
7| 0,894505 | 0,035738| 29| 0,020952 | 0,030954 | 51| 0,367326 | -0,10909
8| 0,80085 |0,044178]30] 0,008577 | 0,018556 |52| 0,414593 | -0,09525
910,823023 | 0,052748 | 31| 0,001431 | 0,006672 |53| 0,465255 | -0,07966
10| 0,781586 | 0,061424 | 32| 0,001119 | 0,005797 |54] 0,518814 | -0,06324
11| 0,73713 | 0,070108|33| 0,000338 | 0,0029593 | 55| 0,574574 | -0,04689
12| 0,690273 | 0,072659 | 34| 0,000002 | 0,000223 |56/ 0,631638 | -0,03152
13| 0,641651 | 0,086901 | 35| 0,000245 | -0,002549| 57| 0,688%08 | -0,0179
14| 0,59191 |0,094633 |36| 0,000678 | -0,004584 | 58| 0,745125 | -0,00669
15| 0,541692 | 0,101631 | 37| 0,000925 | -0,005491 | 59| 0,798908 | 0,001698
16| 0,491625 | 0,107648 | 38| 0,006381 | -0,01743 |60| 0,84883 | 0,00707
17| 0,442317 ( 0,112418| 39| 0,016792 | -0,031576| 61| 0,893492 | 0,009517
18| 0,354345 | 0,115645 | 40| 0,031367 | -0,046492| 62| 0,931609 | 0,0093595
19| 0,348257 | 0,116962 | 41| 0,045641 | -0,061655|63| 0,962086 | 0,007279
20| 0,304324 | 0,115627 | 42| 0,07124 | -0,076713|64] 0,983819 | 0,003889
21| 0,261983 | 0,111612 |43]| 0,09561 | -0,091093|65| 0,996132 | 0,001014
221 0,221337 ( 0,105629 | 44| 0,122438 | -0,104209 | 66 1 0

Fonte: AIRFOILTOOLS, 2018.



