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Resumo

Modelos de perfis de asa sio amplamente empregados para a andlise de escoamento e
comportamento aerodinamico das asas de aeronave durante especificas condi¢des de voo. A
simulacdo numérica de fluxo de fluido sobre tal dispositivo permite nao s6 reduzir custo e
tempo de projeto como também identificar parametros que necessitam ser ajustados de modo
a otimizar o desempenho do aerofélio, associado com a sustentagdo, arrasto e estabilidade de
voos. Nesse trabalho € feita a simulacdo de modelo NACA 64A004.29, constatando-se a
distribuicao de velocidade e pressdo, relativa ao escoamento do ar atmosférico, em torno do
mesmo. Os coeficientes adimensionais (coeficiente de sustentacao e de pressdo) de tal modelo
sdo comparados com resultados numéricos referentes ao NACA 0012. COMSOL

Multiphysics foi o software utilizado para a modelagem do caso em estudo.

Palavras-Chave: Perfil de asa, NACA 64A004.29, Distribui¢do de velocidade, Distribui¢do

de pressao.
1. Introducao

As andlises do comportamento aerodindmico de asas de aeronave sdo feitas, inicialmente, a
partir de um tratamento bidimensional (ou tridimensional), empregando perfis de asa (também
chamado de aerofdlio) do tipo NACA (National Advisory Comittee for Aeronautics). Tais
andlises podem ser feitas por simulagdes numéricas, que permitem avaliar escoamento do ar
atmosférico sobre tal perfil, propondo estimativas pertinentes no que diz respeito ao fendmeno
em estudo, além de reduzir custos e tempo de projeto quando comparado a métodos

experimentais (testes em tinel de vento).

Associado a simulagcdo numérica, tem-se a Dinamica de Fluidos Computacional (CFD). Esta
abrange um conjunto de técnicas (matemadticas, numéricas € computacionais) que buscam
representar processos fisicos ou fisico-quimicos envolvendo escoamento. Segundo De Bortoli
(2002), a rapida revolucdo da CFD tem sido direcionada pela necessidade de métodos mais
rapidos e precisos para o cdlculo de campos de escoamento ao redor de configuragdes de
interesse técnico. Fidkowski e Darmofal (2007) relatam que a CFD tem se tornado uma

ferramenta indispensdvel em andlises e aplicagdes de projetos.
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A drea da Aerodindmica utiliza da Dinamica de Fluidos Computacional para a investigacdao do
comportamento e propriedades do perfil de asa bem como do fluido que interage com essa.
Dentre os principais métodos utilizados em tal 4rea, existem o método de Diferencas Finitas,
Elementos Finitos e Volumes Finitos. Neste artigo, utilizou-se 0 Método de Elementos Finitos
(MEF) como técnica de resolucdo de problemas para avaliagdo numérica de um sistema de

equacdes diferenciais parciais.

Este trabalho tem como objetivo simular numericamente o escoamento de ar, em baixa
velocidade, sobre perfil de asa modelo NACA 64A004.29, a fim de investigar a distribui¢do
de velocidade e pressdo tem torno do mesmo dispositivo. Adicionalmente, busca-se fazer um
comparativo do coeficiente de sustentacio do NACA 64A004.29 com o modelo NACA 0012.
Este segundo é um modelo convencional bastante explorado e estudado exaustivamente para

andlises de escoamento em regime subsOnico.
2. Método dos Elementos Finitos

De acordo com Fish e Belytschko (2009), muitos fendmenos em engenharia e ciéncias podem
ser descritos em termos de equacdes diferenciais parciais. Ainda segundo os mesmos autores,
em geral, solucionar essas equagdes por meio de métodos analiticos cldssicos para geometrias
arbitrarias € quase impossivel. Com a finalidade de substituir a resolucdo analitica das
equacgdes em derivadas parciais dos modelos matematicos bi e tridimensionais pela resolucao
de sistemas de equacdes algébricas, foram desenvolvidos os métodos discretos, numéricos ou
aproximados (SORIANO, 2003). Conforme este mesmo autor, esses métodos introduzem
aproximacoes adicionais aos modelos matematicos, formando os correspondentes modelos

discretos, nos quais se busca a determina¢@o de incégnitas em um nimero finito de pontos.

De acordo com Reddy (2006), no método dos elementos finitos, um dado dominio é visto
como uma colecdo de subdominios, e sobre cada subdominio a equacdo governante é
aproximada por algum dos tradicionais métodos variacionais. Esse mesmo autor afirma que a
principal razdo de se buscar solu¢cdo aproximada, na colecdo de subdominios, é baseada no
fato de ser mais fécil representar uma fun¢do complicada como um conjunto de polindmios
simples. A Figura 1 exibe a discretizacdo (divisdo) de um dominio qualquer em varios

elementos.

Figura 1 — Discretiza¢do do dominio
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Fonte: Reddy (2006)

Segundo Hoffman (1992), o MEF envolve a obten¢do de solu¢@o aproximada para a resolucao
de equacdes diferenciais parciais, utilizando uma combinagdo linear de funcdes especificas,
que sdo tipicamente polinomiais. A Figura 2 resume o processo de andlise de elementos

finitos.

Figura 2 — Processo de andlise de elementos finitos
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3. Equacoes de Navier-Stokes
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De acordo com Welty (2007), as equacdes de Navier-Stokes sdo a forma diferencial da
segunda lei de Newton do movimento. Tais equagdes modelam o movimento do fluido, sendo
descritas da seguinte maneira:

DU Fupe [ (0 ) 2 G O
Por —* P dx; # dx; dx, E'E:ﬂxk i

onde p € a massa especifica, a derivada total representa a aceleracdo, o vetor f representa as

forcas de campo por unidade de volume, p € a pressdo, u a viscosidade dindmica e J;; € a

funcdo de Kronecker. Para coordenadas bidimensionais, a Equac¢do 1 é decomposta em duas

equacgoes:
Du ap+ d [2 (Eau av)] N d [ (au+ap)] 5
P Dt =Pl dx dx E'LL dx dy dy H dy dx 2)
Dv dp N d [ (6v+ au)] N d [2 (2 dv au)] 3
P Dt = Ply dy dx oz dy dy 3H dy dx 3)

4. Perfil de asa

Considerando uma asa de aeronave esbogcada em perspectiva, conforme Figura 3, com
velocidade de escoamento livre paralelo ao plano xz, Anderson Junior (2001) define aerofdlio

(ou perfil de asa) sendo qualquer secio da asa cortada por um plano paralelo ao plano xz.

Figura 3 — Geometria de um perfil de asa ou aerofdlio

Fonte: Anderson Junior adaptado (2001)

|

Segundo Homa (2010), os principais elementos de um perfil de asa, podendo ser visualizado

na Figura 4, sdo:

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

¢) Extradorso — é a superficie ou linha superior do perfil;
d) Intradorso — ¢€ a superficie ou linha inferior do perfil;

e) Corda — € alinha reta que liga o bordo de ataque ao bordo de fuga;
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f) Linha de curvatura média — € a linha que equidista do intradorso e do extradorso.

Figura 4 — Nomenclatura do perfil de asa
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4.1 Designacao NACA

A NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) foi um 6rgdo antecessor da NASA
(National Aeronautics and Space Administration). A NACA desenvolveu a classificagdo dos
perfis de asa (aerofdlios) em funcdo de determinadas caracteristicas, agrupando-os em

familias ou séries.
4.1.1 Aerof6lios de 4 digitos
Para aerofdlio de quatro digitos, considerando NACA 0012 como exemplo, tem-se que:

— 1° digito: Curvatura maxima em percentagem da corda (0%);
— 2° digito: Posicdo da curvatura maxima em décimos da corda ou (digito x 10) em
percentagem da corda (0%);
— 3° e 4° digitos: Espessura maxima em percentagem da corda. Esta espessura estd em
torno de 30% da corda.
4.1.2 Aerof6lios de 6 digitos

Considerando, como exemplo, 0o NACA 652-415 tem-se que:

— 1° digito: Designador da série (6);
— 2° digito: Posicdo da pressio minima em décimos da corda, ou (digito x 10) em
percentagem da corda (50%);
— 3° digito: Define a regido de baixo arrasto, acima e abaixo do coeficiente de
sustentagdo do projeto, em décimos (0,2);
— 4° digito: Coeficiente de sustentacdo do projeto em décimos (0,4);
— 5°e 6° digitos: Espessura mdxima em percentagem da corda (15%).
Segundo Abbott e Von Doenhoff (1949), algumas modificacdes das secoes do NACA série 6
sdo designadas por substituir o traco pela letra maitscula (NACA 641A212). Nesse caso a
letra indica tanto a distribui¢do da espessura modificada quanto o tipo de linha média usada
para inclinar a se¢do. Secoes designadas pela letra A s@o substancialmente retas em ambas as

superficies de cerca de 0.8¢ do bordo de fuga, sendo “c” a corda do aerofdlio (se¢do da asa).
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4.2 Forcas aerodinamicas
A resultante aerodinamica € decomposta em duas forcas:

a) Sustentacdo (L): E a componente da resultante aerodindmica perpendicular a dire¢io
do vento relativo;

b) Arrasto (D): E a componente da resultante aerodindmica paralela a direcio do vento
relativo.

Essas duas formas sdo representadas pelas seguintes equagdes:

1 ¥

L =2p..C,Sv2 (10)
1 2

D == p.CpSv2 (11)

Sendo p« a massa especifica do ar em escoamento livre, S a drea da asa, v» a velocidade do ar

em escoamento livre, Cy. o coeficiente de sustentacdo e Cp o coeficiente de arrasto.

No perfil de asa, a linha de corda forma um angulo a com a dire¢do do vento relativo. Esse
angulo € denominado angulo de ataque. Os vetores N e A, exibidos na Figura 5, representam

forcas normais e axiais respectivamente, com relagdo a corda do perfil (c).

Figura 5 — Resultante aerodinamica e suas decomposi¢cdes

Fonte: Anderon Junior (2001)

5. Metodologia
5.1 Configuracao do problema (Pré-processamento)

Para a construcdo do perfil (Figura 6), utilizou-se de um conjunto de 127 pontos referentes as

coordenadas cartesianas do NACA 64A004.29, a partir de um banco de dados contendo
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modelos de secOes de asa. Utilizou-se o software COMSOL Multiphysics para geracdo da

geometria, geracdo de malha e anélise numérica de tal secdo de asa.

Figura 6 — Secdo de asa modelo NACA 64A004.29
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Fonte: Elaborado pelos autores

Para a andlise do perfil de asa considerado, utilizou-se de um dominio no formato “C”, com
uma secdo circular do lado esquerdo e um formato retangular do lado direito, conforme Figura
6. O semicirculo do dominio possui raio de 100 m. A regido retangular possui largura de 200
m e altura de 200 m. O perfil encontrado dentro desta geometria possui corda de 1 metro

(Figura 7).

Figura 7 — Dominio considerado
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Fonte: Elaborado pelos autores
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Para a andlise do escoamento do sobre o aerofélio fez-se a subtracdo da geometria do mesmo
tornando-o fixo e considerou-se todo o dominio restante (cor cinza da Figura 7) como sendo

movel, ou seja, sendo o fluido em movimento.

O comando da subtracdo, na geometria, permite avaliar o comportamento do fluido na
fronteira do aerofdlio, ja que ndo se estd interessado, inicialmente, em investigar a estrutura da
secdo da asa, e sim no comportamento aerodinamico ao redor do dispositivo de interesse, em

Seus contornos.

Para o caso de baixa velocidade, utilizou-se uma malha quadrangular, adaptativa e estruturada
para todo o dominio sob andlise (fluido em movimento), sendo que nas regides de maior
curvatura, locais da superficie do aerofdlio, a malha é mais refinada a fim de proporcionar
maior precisdo nos pontos criticos. Nos locais com geometria regular a malha inserida €

menos rica em nimero de elementos.
Quanto a fisica do problema, as seguintes consideragcdes foram feitas:

a) Escoamento externo;
b) Escoamento laminar no dominio avaliado;

¢) Fluido viscoso;

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

e) O fluido considerado foi o ar atmosférico com suas propriedades bdsicas (massa

especifica, viscosidade dinamica, capacidade calorifica a pressdo constante,
condutividade elétrica, condutividade térmica).

Como condigdes de contorno, abordado na Figura 8, foram impostos fluxo de entrada (ar)

velocidade de 51 m/s, escoamento livre (regido superior e inferior do dominio) e fluxo de

saida (em uma condicdo de Newmman). Na superficie do aerofdlio especificou-se fungdes de

parede (condicd@o de aderéncia do fluido). A pressdo utilizada foi a de 1 atm (1x10° Pa).

Figura 8 — Condi¢des de contorno
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5.2 Soluc¢ao numérica (Processamento)

A solugdo numérica € obtida a partir do processamento de dados de cddigo computacional,
pelo método dos elementos finitos, implementado no software COMSOL Multiphysics. Os

algoritmos af inseridos visam resolver um sistema de equacdes algébricas.

Estabeleceu-se como critério de parada do processo iterativo o valor de 1x10™ para o erro ou
residuo. Verificou-se para o perfil de asa estudado quantas iteracOes foram necessdrias para
que o sistema de equacgdes algébricas, aproximadas da solu¢do verdadeira das equacOes
diferenciais parciais, apresentasse valores consistentes e estaveis (convergéncia = consisténcia
+ estabilidade). Visualizou-se o crescimento e decaimento dos erros durante o calculo

numérico (processamento).
5.3 Pos-processamento

Obteve-se os graficos correspondentes a distribuicao de velocidade e pressdo, onde fez-se as
devidas interpretacdes, investigando o comportamento aerodindmico bem como 0s pontos

criticos de tais parametros.

6. Resultados
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6.1 Malha obtida

Para o modelo NACA 64A004.29, gerou-se uma malha quadrangular estruturada adaptativa,
com maior refinamento na fronteira de tal se¢do de asa. Gerou-se um total de 60200
elementos no dominio estudado, com crescimento dos elementos desde a superficie do perfil
até a fronteira do dominio. As regides de maior curvatura apresentaram elementos com menor

tamanho a fim de proporcionar maior precisdo na solu¢do numérica (Figura 9).

Figura 9 — Malha gerada para o modelo NACA 64A004.29
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Fonte: Elaborado pelos autores

6.2 Campo de velocidade

Obteve-se o campo de velocidade com valor maximo de 146 m/s (525.6 km/h) na regido do
extradorso, proximo ao bordo de ataque de tal modelo NACA. Obteve-se campo de
velocidade para os respectivos angulos de ataque 0, 2, 4, 6, 8, 10, 12 e 14 graus. A Figura 10
exibe as linhas de escoamento ao redor do modelo de aerofdlio, para angulo de ataque sendo

14°.

Figura 10 — Campo de velocidade do NACA 64A004.29 (o = 14°)
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Fonte: Elaborado pelos autores

Observou-se campo de velocidade de maior médulo na regido superior ao bordo de ataque.
Velocidade de menor moédulo esteve presente na regido inferior do bordo de ataque e na

superficie superior da secdo de asa (extradorso), devido a inclinagd@o desse dispositivo.
6.3 Coeficiente de sustentacao

Fez-se um comparativo entre os coeficientes de sustentacio dos modelos NACA 0012 e
64A004.29 (Figura 11). O coeficiente de sustentagdo do NACA 0012 foi obtido em

investigacdes anteriores a esse trabalho pelos autores do mesmo.

Figura 11 — Coeficiente de sustentacdo de dois perfis de asa
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Conforme Homa (2010), o coeficiente de sustentacdo é um valor numérico que representa a
capacidade do aerofdlio produzir sustentacdo, dependendo do formato do aerofdlio e do
angulo de ataque. Notou-se uma menor magnitude de tal parametro para NACA 64A004.29,
pois este possui menor drea € € menos curvo, quando comparado ao NACA 0012, devendo-se
observar que os mesmos angulos de ataque, de forma sequencial, foram adotados para ambos

os perfis de asa.

A partir desses resultados numéricos, percebeu-se que o coeficiente de sustentagdo maximo

do NACA 64A004.29 é menor que o do NACA 0012.
6.4 Distribuicao de pressao

A zona de pressao com menor magnitude, em mddulo, encontrou-se nas proximidades do
bordo de ataque, no extradorso do perfil (Figura 12). Devido a inclinagdo da asa, a
extremidade frontal superior de tal dispositivo estd sujeito a menor por¢ao de moléculas de ar
interagindo, consequentemente menor matéria nesse local e, assim, correspondendo a uma

menor pressdo imposta na superficie.

Figura 12 — Contorno de pressdo do NACA 64A004.29 (a = 14°)
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Comparou-se o coeficiente de pressdo ao longo do extradorso, novamente para o NACA
64A004.29 e NACA 0012 (o coeficiente deste obtido em andlises pretéritas pelos mesmos
autores desse trabalho), avaliando para angulo de ataque igual a 10°. Verificou-se que o
NACA 64A004.29 apresentou maior pico com valor numérico de aproximadamente 12,

considerando o termo o coeficiente de pressao adimensional -Cp, conforme Figura 13.

Figura 13 — Coeficiente de pressdo no extradorso para os dois modelos (a0 = 10°)
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Fonte: Elaborado pelos autores

Observou-se que o perfil do NACA 64A004.29 (linha continua verde da Figura 13)
apresentou pressao relativa maxima (coeficiente de pressdo) na posicdo inicial da superficie.
Posteriormente, houve um decrescimento mais acentuado, em relagdo ao NACA 0012, e o
valor do coeficiente de pressdo continuou inferior até a posi¢do 0.6 < x/c < 0.7, quando o

NACA 64A004.29 passou a apresentar maiores valores numéricos proximo ao bordo de fuga.
7. Conclusoes

Fez-se nesse artigo uma simulacdo de fluxo de fluido sobre modelo NACA 64A004.29,
avaliando o comportamento aerodindmico do ar atmosférico ao redor de tal perfil de asa.
Empregou-se malha quadrangular estruturada ajustada ao dominio adotado, com maior
refinamento nas fronteiras do mesmo dispositivo. As equagdes governantes que representaram

o movimento do fluido foram as de Navier-Stokes.

Obteve-se as distribuicdes de velocidade para diferentes angulos de ataque, fazendo-se um
detalhamento para o angulo de 14°. Encontrou-se a distribuicdo de pressdo, também para
diferentes angulos, avaliando particularmente aquele de 14°. Um comparativo relativo ao
coeficiente de sustentacdo foi avaliado, entre o NACA 64A004.29 e o NACA 0012,
verificando menor sustentagdo maxima para o primeiro modelo j4 que esse possui menor drea
e menor curvatura na superficie (extradorso e intradorso) do perfil. Analisou-se o coeficiente
de pressao (para a = 10°) entre os mesmos modelos, identificando maior valor numérico para

o NACA 64A004.29.

Uma analise numérica tridimensional tende a ser realizada, como trabalho futuro, com a asa
de aeronave baseada no modelo NACA estudado, de modo a permitir uma investigagdo mais

realistica.

Os resultados desse trabalho fazem parte de um projeto de pesquisa que gerou depdsito de
patente sob o titulo “Aerofélio maximizador de for¢a de sustentacdo por incorporagdo de
camada superficial porosa”, com pedido de codigo “BR 10 2015 026140-3”, autoria de Flavio

Pietrobon Costa e Luiz Justino da Silva Junior.
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