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Resumo:

Este artigo tem como proposta analisar, numericamente, 0 escoamento supersonico sobre aerofélio
NACA 64A004.29. Navier-Stokes e modelo de turbuléncia de duas equagdes sdo adotadas como
equacdes governantes do problema. Malha triangular adaptativa é empregada para prover consisténcia
na convergéncia durante o processamento dos dados. As Distribuicdes de velocidade e pressdo
encontradas sdo avaliadas ao redor do modelo, com o intuito de identificar as localidades criticas.
Palavras-chave: NACA 64A004.29, Distribuicdo de velocidade, Distribuicéo de presséo.

Supersonic flow over wing section: Analysis of NACA 64A004.29
model

Abstract

This paper proposes to analyze, numerically, supersonic flow over NACA 64A004.29 airfoil.
Navier-Stokes and two equations turbulence model are adopted as governing equations of the
problem. Adaptive triangular mesh is employed to provide consistency on the convergence
during data processing. Velocity and pressure distributions found are evaluated around the
model, seeking identify the critical regions.

Keywords: NACA 64A004.29, Velocity distribution, Pressure distribution.

1. Introducéo

As asas de aeronaves sdo inicialmente tratadas a partir de analises numéricas, com uma
abordagem bidimensional ou tridimensional. Para se avaliar tais geometrias aerodindmicas em
duas dimensbes, utiliza-se de formatos que representam a secdo de determinada asa,
chamadas de perfil de asa ou aerofélio. Para o estudo do comportamento aerodinamico, tanto
de aeronaves subsénicas quanto supersonicas, sdo utilizados modelos convencionais ou
padronizados de aerofdlios conhecidos como modelos NACA (National Advisory Comittee
for Aeronautics), senda esta entidade a precursora da NASA (National Aeronautics and Space
Administration).

Para a analise de escoamento em aerofdlio, sdo empregados softwares com codigos (sob a
forma de equacdes diferenciais) que descrevem as leis de conservacdo de massa, energia e
quantidade de movimento, utilizando de métodos aproximados para a solucdo do
comportamento aerodindmico em estudo.
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Este trabalho tem como objetivo simular o escoamento do ar atmosférico sobre aerofdlio
NACA 64A004.29, em regime supersonico, utilizando o modelo de turbuléncia k-,
buscando-se investigar a distribuicao de velocidade e pressao ao redor de tal dispositivo.

2. Escoamento compressivel

De acordo com Anderson Junior (2001), um fluido é assumido compressivel quando o
namero de Mach (M) é maior que 0.3. Nesse caso, € necessario considerar a variacdo da
massa especifica, pressdo e temperatura em fungdo da razao dos calores especificos (y). As
equac0es envolvidas nessa condigdo de escoamento Sao essas:

u
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M= ®
= ,/YRT (@)
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Onde u é a velocidade do objeto, a é a velocidade do som, R a constante dos gases, T a
temperatura, p a pressao e p a massa especifica.

3. Equac0es governantes

As equagdes governantes da dindmica dos fluidos sdo baseadas nas leis universais de
conservacdo (ANDERSON JUNIOR, 2001):

a) Conservacdo de massa;

b) Conservacao de energia,;

¢) Conservacdo da quantidade de movimento.

A equacdo correspondente a lei de conservacdo de massa é chamada de equacdo da
continuidade. A lei de conservacdo da energia é baseada na primeira lei da termodinamica. A
lei de conservacdo da quantidade de movimento € derivada da segunda lei de Newton
(Somatorio de forcas € igual ao produto da massa pela aceleracéo).

3.1 Equacdes de Navier-Stokes

Conforme Welty et al. (2007), as equacOes de Navier-Stokes sdo a forma diferencial da
segunda lei de Newton do movimento, sendo descrita da seguinte forma:

DU . _— ] du; au, 2 auk5 ©)
'DDt_'Df P axj“ ax] axl 3u6x

onde p € a massa especifica, a derivada total representa a aceleragdo, f representa as forgas
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de campo por unidade de volume, p € a pressdo, u a viscosidade dinamica e §;; é funcdo de
Kronecker. Para um sistema de coordenadas cartesianas bidimensional, a Eq. (1) €
decomposta em duas equacoes:

e =i a1 ()| Gy ) "

Dv_ ap [ (617 6u>]+ 0 [2 (zav 6u>] ®)
Poe = Ply = 6y ax [H dy dy 3+ dy Ox

3.2 Modelo de turbuléncia de duas equagdes k-&

O modelo k-¢ € um modelo de duas equacdes baseada no conceito de viscosidade turbulenta.
Esse € o mais utilizado e validado modelo de turbuléncia. De acordo com Tu, Yeoh e Liu
(2013), k& representa a quantidade turbulenta e ¢ a taxa de dissipacdo da energia turbulenta.
Conforme os mesmo autores, k e ¢ podem ser representados em notagédo de tensor cartesiano
como:

1

k= Eu’iu,i ©)
g = v O%1) (O%i (10)
Oxj ax]
ondei,j =1,2,3.

O termo u’ representa flutuacédo de turbuléncia e a barra sobre as derivadas parciais da Eqg. (5)
representa a média da quantidade.

Dos valores locais de k e ¢, uma viscosidade turbulenta local u; pode ser avaliada como:

Cupk” (11)
&

Ur

Sendo C,, uma constante. A viscosidade cinemaética é denotada por vy = ur/ p.

As equac0es de transporte que sao requeridas para 0 modelo padréo k-¢ sdo (TU; YEOH; LIU,
2013):

ok ok ok a(vTak> ) (vTak

+u—+v ay 5, 07

— 12
at 0x ay 0x >+P b (12)
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Onde:
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P <6u)2+(6v>2 N (6u+6v>2 (14)
= 4Vr 0x dy v dx Jy

Sendo C,,, gy, 0., C¢q € Cg, CONstantes ajustaveis, e D = e.

4. Aerofélio

A partir da consideracdo de uma asa de aeronave (estendida na direcdo y) esbocada em
perspectiva, conforme Figura 1, com velocidade de escoamento livre paralelo ao plano xz,
Anderson Junior (2001) define aerof6lio como sendo qualquer secdo da asa cortada por um
plano paralelo ao plano xz.

Figura 1 — Definicéo de aerofdlio
Fonte: Anderson Junior (2001)

De acordo com Homa (2010), os principais elementos geométricos de um aerofélio, também
chamado de perfil de asa, sdo 0s seguintes:

a) Bordo de ataque — é a extremidade dianteira do perfil,

b) Bordo de fuga — é a extremidade traseira do perfil;

c) Extradorso — é a superficie ou linha superior do perfil;

d) Intradorso — ¢ a superficie ou linha inferior do perfil;

e) Corda - é alinha reta que liga o bordo de ataque ao bordo de fuga;

f) Linha de curvatura média (ou linha média) — é a linha que equidista do intradorso e do
extradorso.

i ———— R e
=TT T T A o BOADO DE
-~ FORDA_ A— " ATACUE

THTRADOTED

Figura 2 — Nomenclatura do aerof6lio
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Fonte: Homa (2010)

4.1 Forgas aerodinamicas
A Resultante Aerodindmica é decomposta em duas forcas:

a) Sustentacdo (L): E a componente da resultante aerodindmica perpendicular a dire¢do do
vento relativo, sendo uma forca til ao aerofdlio;

b) Arrasto (D): E a componente da resultante aerodindmica paralela & direcdo do vento
relativo, sendo nociva e deve ser reduzida ao minimo possivel.

Essas duas forcas sdo expressas da seguinte forma:
1

1
D = EpooCDSUOZO (16)

Sendo p a massa especifica do ar em escoamento livre, S a area da asa, v,, a velocidade do ar
em escoamento livre, C, o coeficiente de sustentacdo e Cj, o coeficiente de arrasto.

No aerofélio, a linha de corda forma um angulo a com a direcdo do vento relativo. Esse
angulo é denominado angulo de ataque.

5. Metodologia
5.1 Pré-processamento

Para a construcdo dos aerofélios, utilizou-se de um conjunto de 128 pontos referentes as
coordenadas cartesianas do NACA 64A004.29, a partir de um banco de dados contendo
modelos de se¢des de asa.

Para 0 escoamento em regime supersonico, utilizou-se aerof6lio com angulo de ataque (a)
igual a 6 graus, incorporado no centro de um dominio no formato quadratico de 200 m de
comprimento. Considerou-se a geometria quadratica como sendo o ar em escoamento e a
secdo de asa fixa. Convencionou-se 0 movimento relativo entre o aerofélio e o fluido em
escoamento.
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Figura 3 — NACA 64A004.29 (« = 6°)

Empregou-se uma malha triangular, adaptativa e ndo estruturada, com distribuicdo nas
proximidades do perfil de asa, visando maior preciséo nos resultados gerados.
Quanto a fisica do problema foram feitas as seguintes convencdes:

a) Escoamento externo (sobre aerof6lio);

b) Fluido compressivel (M > 0.3);

c¢) Fluido viscoso;

d) Equac0es de Navier-Stokes em duas dimensdes representando o movimento do fluido;

e) Modelo de turbuléncia k-¢ para o movimento aleatdrio em regides presentes nas
redondezas do aerofdlio;

f) O fluido considerado foi o ar atmosférico com suas propriedades basicas (massa
especifica, viscosidade dinamica).

Como condi¢des de contorno adotou-se os seguintes valores numéricos e restrigdes:
a) Entrada com escoamento supersonico (M > 1)
b) Mach de entrada (M) = 1.3;
¢) po = 1.2043 kg/m®
d) Viscosidade dindmica () = 1.7894 x 10° Pa.s;
e) Pressdo de entrada = 1.4 atm;
f) R =287 J/(kg.K);
g) Temperatura de entrada (T) = 293.15 K;
h) Gamma (y) =1.4;
i) Velocidade de entrada = M,/yRT;
J) Paredes deslizantes com velocidade tangencial igual a velocidade de entrada;
k) Saida com escoamento supersonico;
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Figura 4 — Condi¢des de contorno

5.2 Solugdo numérica

A solucdo numeérica foi obtida a partir do processamento de dados do codigo computacional,
pelo método dos elementos finitos, implementado no software COMSOL Multiphysics.
Empregou-se tolerancia de 10 para processamento numérico dos dados. Utilizou-se o
namero de Courant-Friedrichs-Lewy com falso passo de tempo para essa andlise. Precisou-se,
também, utilizar o termo de difusdo para fornecer consisténcia a estabilizacdo. Dessa forma
utilizou-se termo de difusdo para equacOes de Navier-Stokes e de turbuléncia iguais a,
respectivamente, 0.5 e 0.8.

5.3 Pés-processamento

Apbés a fase de processamento e verificacdo da convergéncia do método numérico,
interpretou-se os resultados gerados.

6. Resultados
6.1 Malha gerada

Para a simulacdo do escoamento em regime supersonico, utilizou-se de malha tridimensional
(ndo estruturada) adaptativa com distribuicdo da mesma na superficie da asa, de forma a
proporcionar maior precisdo das varidveis de interesse em torno do aerof6lio. Obteve-se
namero de elementos de dominio igual a 180372.

Avaliou-se a qualidade da malha obtida durante sua construcdo. Empregou-se um indice,
variando de 0 a 1, para verificar o grau de adequacdo da malha ao modelo estudado que, de
fato, influi na convergéncia do método numérico. Com a visualizacéo da Figura 5, percebeu-
se a predominancia de malhas de alto nivel de qualidade sendo, portanto, viaveis ao
processamento dos dados.
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Figura 5 — Malha triangular ndo estruturada

6.2 Convergéncia do método

Na Figura 6, estdao presente as curvas “Segregated Step 1” ¢ “Segregated Step 2”. A primeira
representa 0 comportamento do processamento para as variaveis campo de velocidade e
pressdo. J& o segundo representa a variagdo da energia cinética turbulenta e da taxa de
dissipacéo.

Notou-se que a curva azul convergiu mais rapidamente que a curva verde, com nimero de
iteracdo préximo de 250.

:
107 E\\ —

Segregated solver

Error

10%E

[ | — segregated step 1

| — segregated Step 2

" n L s L
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Iteration number

Figura 6 — Convergéncia da solugdo numérica

6.3 Distribuicéo de velocidade
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Verificou-se, conforme Figura 7, ondas de choque no bordo de ataque e bordo de fuga do
aerofdlio. A velocidade minima (14.5 m/s) esteve presente na parte frontal do aerofélio,
enquanto a maxima encontrada (440 m/s) localizou-se proximo a superficie superior do
mesmao.

Surface: Velocity magnitude (m/s)
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Figura 7 — Distribuicao de velocidade (o = 6°)

[

A partir da Figura 8, avaliou-se a variacdo da velocidade no extradorso e no intradorso do
aerofdlio.

Velocity magnitude (m/s)
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Figura 8 — Velocidade na superficie do NACA 64A004.29

Para o extradorso (curva azul superior da Figura 8), observou-se, inicialmente, um aumento
acentuado da velocidade, indo de 14.5 m/s (préximo ao bordo de ataque) a um valor numérico
superior a 340 m/s (x/c < 0.1). Na superficie superior do perfil, houve uma manutencéo de
velocidade entre 340 e 360 m/s, ndo havendo uma variacdo brusca dessa variavel. Porém, no
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bordo de fuga, a velocidade reduziu-se drasticamente para 260 m/s.

No intradorso (curva azul inferior da Figura 8), conferiu-se um aumento gradual da
velocidade para x/c < 0.1. Posteriormente, constatou-se oscilacdo da mesma entre 260 e 280
m/s para 0 < x/c <0.9.

6.4 Distribuicédo de pressao

Quanto aos contornos de pressao (Figura 9), reparou-se maior magnitude no bordo de ataque,
pois € a regido de choque entre as moléculas de ar e o aerofélio. A partir dos contornos,
percebeu-se uma zona de maior pressdo abaixo do intradorso e menor pressdao acima do
extradorso (promovendo a sustentacdo na secao da asa).

Contour: Pressure (Pa)
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Figura 9 — Contornos de pressdo

Avaliando o coeficiente de pressdo na superficie do perfil, Figura 10, constatou-se maior
pressdo relativa no bordo de ataque, com decrescimento pouco acentuado para as duas
superficies, extradorso (curva azul inferior) e intradorso (curva azul superior).
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Figura 10 — Coeficiente de pressao na superficie do aerofélio

7. Conclusotes

Apresentou-se, neste artigo, a simulacdo de escoamento supersénico sobre aerofélio NACA
64A004.29, procurando-se investigar o comportamento do fluido ao redor de tal secdo de asa.
Empregou-se uma adequada malha triangular (ndo estruturada) no dominio com formato
quadrético, com distribuicdo mais refinada na superficie do dispositivo. As equacbes
governantes presentes foram as de Navier-Stokes e 0 modelo de turbuléncia k-¢.

Encontrou-se a distribuicdo de velocidade e pressdo do modelo com angulo de ataque de 6
graus. Foi possivel identificar os valores numericos que representam a area critica dessas
variaveis. No caso da distribuicdo de velocidade, houve velocidade maxima (440 m/s) nas
proximidades do extradorso e velocidade minima (14.5 m/s) no bordo de ataque. Constatou-se
a variacdo de velocidade, de forma detalhada, na superficie do perfil. No que diz respeito a
pressdo, notou-se maior distribuicdo na regido inferior da secdo de asa e menor distribuicdo na
regido superior.

Pretende-se, como trabalho futuro, investigar a transferéncia de calor, no mesmo regime de
escoamento e sob as mesmas condigdes, levando em conta a lei de Sutherland para a
viscosidade dinamica. Visa-se, também, avaliar o refinamento da malha triangular,
verificando de que forma a convergéncia do método e os resultados numéricos sao afetados.
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