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RESUMO

Há a necessidade de prevenir formação de gelo nas asas e nos estabilizadores
de aeronaves, pois as formas de gelo podem causar a degradação do desempenho
aerodinâmico, o aumento de peso, bem como dificuldades de controle e manobra
que, em casos críticos, leva a uma diminuição da margem de segurança operacional.
Quando as aeronaves atravessam nuvens com gotículas de água sub-resfriadas, ou
seja, em equilíbrio metaestável, o crescimento de gelo ocorre nas superfícies não
protegidas. Usualmente, os sistemas antigelo térmicos de aerofólios são projetados,
desenvolvidos e certificados com o auxílio de programas de simulação numérica. O
presente trabalho visa desenvolver e implementar um modelo matemático para pre-
ver a transferência de calor e massa no escoamento bidimensional bifásico em torno
de aerofólios de uso aeronáuticos, equipados com sistema de antigelo térmico ope-
rando em regime permanente. Em condições de formação de gelo, é necessário
aquecer o bordo de ataque e controlar a temperatura da região protegida para que
não ocorra formação de gelo. O sistema de aquecimento compensa os efeitos do
resfriamento imposto principalmente pelos mecanismos acoplados de evaporação e
transferência de calor por convecção, que são causados pelo escoamento do ar car-
regado de gotículas sub-resfriadas e pelo escoamento da água líquida residual. O
modelo deverá estimar a distribuição de temperaturas de superfície e o coeficiente
de transferência de calor com precisão ao uso em aplicações aeronáuticas. O pre-
sente trabalho implementou novos submodelos para: 1) estimar a molhabilidade da
superfície do aerofólio por meio de um modelo matemático para caracterizar o esco-
amento da água líquida residual na padrão de filme e de filetes; 2) avaliar o compor-
tamento dinâmico e térmico da camada-limite laminar e turbulenta por meio de análi-
ses integral e diferencial, que considera efeitos do gradiente de pressão, da transição
laminar-turbulenta, da transpiração e da não uniformidade de temperatura da super-
fície e 3) estimar o início e o término da região de transição laminar-turbulenta. O
presente trabalho seguiu um processo de desenvolvimento de código numérico que:
verificou os resultados de cada submodelo separadamente para depois implementa-
dos no modelo do antigelo; validou os resultados da simulação de desempenho do
sistema antigelo com os novos submodelos implementados. Os resultados obtidos
foram considerados satisfatórios para o modelo do antigelo que utilizou os submo-
delos de ruptura de filme e formação de filetes pelo critério da Energia Mecânica
Total Mínima, de camada-limite diferencial compressível e de previsão da transição
laminar-turbulenta por correlações algébricas, que consideraram efeitos do gradiente
de pressão e do nível de turbulência ao longe.



ABSTRACT

It is required to prevent ice accretion on wings and horizontal stabilizers because it
may cause aerodynamic performance degradation, weight increase, flight control dif-
ficulties and, in critical cases, may lead to operational safety margins reduction. When
aircraft flies through clouds containnig supercooled water droplets, which are in meta-
stable equilibrium, ice will form in all non-protected surfaces. Usually, anti-ice protec-
tion systems are designed, developed and certified with a support from a numerical
tool. The present describes the development and implementation of a mathematical
model for prediction of heat and mass transfer in two-phase flow around airfoils, which
are equipped with thermal anti-ice system and operating in steady state regime. Un-
der icing conditions, it is necessary to heat and control the temperature of the airfoil
surface at leading edge region to prevent ice formation. The heating system balances
the evaporative cooling effects, which are caused by the coupled heat and mass con-
vection transfer, imposed by the air flow loaded with supercooled water droplets and
the runback water flow around the airfoil. The present work implemented submod-
els to: 1) estimate airfoil surface wetness factor by adopting a liquid water film flow
model as well as a rivulet formation and flow model; 2) evaluate laminar and turbu-
lent boundary layers with pressure gradient and laminar-turbulent transition over non-
isothermal and permeable airfoil surface by implementing differential boundary layer
analysis and 3) predict the onset position and length of laminar-turbulent transition
region. The present paper followed a validation and verification process during the
numerical code development. All sub-models results were verified separately against
experimental data before their inclusion in anti-ice model.The results of anti-ice model
with selected submodels were validated against reference cases. The results were
considered suficiently accurate when solving the film breakdown and rivulets forma-
tion by total mechanical energy method, compressible boundary layer by differential
analysis and laminar-turbulent transition prediction by algebraic correlations, which
considered pressure gradient and freestream turbulence level.
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NOMENCLATURA

Ai área da interface i , m2

Ar área da base do filete, m2

Bh força motriz para a transferência de calor

Bm força motriz para a transferência de massa

c corda do aerofólio, m

Cf coeficiente de atrito local, τ/(1/2 · ρe · u2
e)

Cp coeficiente de pressão, (p − p∞)/(1/2 · ρe · V 2
∞)

cp calor específico, J/(kg · K)

D difusividade mássica, m2/s

E energia mecânica total, J

e energia mecânica total por área de filme, J/m2

F fator de molhabilidade, Amolhada/Atotal

F função de Helmholtz, J

Fr fator de molhabilidade gerado pela presença dos filetes

Fs fator de molhabilidade na direção do escoamento gerado pelo desapareci-

mento da água líquida

G fluxo mássico ρ · ue, kg/(s · m2)

gm condutância de transferência de massa, kg/(s · m2)

g(α) função auxiliar, −1/4 cos3 α− 13/8 cosα + 15α/8 sinα− 3/2α sinα

H fator de forma, H = δ1/δ2

h0 altura crítica de filme na posição de ruptura, m

h coeficiente de transferência de calor por convecção,W/(m2· K)



h+ altura crítica adimensional na posição de ruptura do filme contínuo de líquido,

(ρτ 2h3
0)/(6µ2σfg)

hr altura do filete na posição de ruptura, m

h(w) altura do filete,R(cos θ − cosα), m

i entalpia específica, J/kg

i entalpia específica, J/(kg·K)

k condutividade térmica, W/(m · K)

ks altura da rugosidade tipo grão de areia, m

Le número de Lewis, cp · Dagua,ar · ρ/k

lj localização do ponto de quebra para aproximação de degraus

l(λ) função do gradiente de pressão na Eq. (4.5)

LWC conteúdo de água líquida, g/m3

ṁ vazão mássica, kg/s

m gradiente de pressão no escoamento laminar similar sobre cunha

Ma número de Mach

mfH2O fração mássica de vapor d’água na mistura

bj inclinação da rampa no ponto de quebra n

mn degrau no ponto de quebra j

MVD diâmetro volumétrico mediano, µm

an localização do ponto de quebra para aproximação de rampas

ncrit fator de amplificação máxima das instabilidades lineares

Nu número de Nusselt local do escoamento bifásico, (har · s)/kar = Star ·Res·Prar

p pressão, Pa

p+ pressão na camada-limite, (µdP/dx)/(ρ1/2τ
3/2
w )

pmist pressão total da mistura ar-vapor d’água, Pa

Pr número de Prandtl, µ · cp/k



Pr número de Prandtl, ν · ρ · cp/k

pvap pressão parcial de vapor saturado, Pa

q̇′′ fluxo de calor, W/m2

q̇perd taxa de transferência de calor perdido para o escoamento gasoso, W

˙̄q′′turb fluxo de calor médio turbulento, W/m2

R raio do filete, m

r fator de recuperação

Recrit valor crítico de Re para início da transição laminar-turbulenta

Re∆2 número de Reynolds baseado na espessura de entalpia ue ·∆2/νar

Reδ2 número de Reynolds baseado na espessura de quantidade de movimento,

ue · δ2/ν

Re∞ número de Reynolds baseado na corda e velocidade do escoamento livre,

V∞ · c/νar

Rek Reynolds baseado na altura da rugosidade ueks/νar

Reσ Re com base no desvio padrão da região de transição ue · σ/νair

Resm Re com base na posição média da região de transição ue · sm/νair

Res Re com base na distância na superfície do aerofólio, ue · s/νair

Rm raio médio do filete no volume finito, 1/2 · (Rout + Rin), m

Rt resistência térmica, K/W

s distância na direção do escoamento a partir da estagnação, m

sm posição média da região de transição laminar-turbulenta, m

St número de Stanton local, h/(ρ · ue · cp)

T temperatura, ◦C ou K

t+ temperatura na camada-limite, [(Tw − T )(τw/ρ)1/2]/[(q̇“
w/(ρcp)]

Ttot temperatura total, ◦C ou K

U coeficiente de transferência de calor global, W/(m2· K)



u velocidade dentro da camada-limite, paralela a superfície do aerofólio, m/s

ue velocidade do escoamento na borda superior da camada-limite, m/s

u+ velocidade dentro da camada-limite, u/uT

u velocidade média do escoamento, m/s

uT velocidade de cisalhamento, (τw/ρ)1/2

V velocidade, m/s

v velocidade dentro da camada-limite, normal à superfície do aerofólio, m/s

vf velocidade do filme de água líquida, m/s

v̄f velocidade média do filme de água líquida, m/s

v+
w velocidade de transpiração na camada-limite, vw/uT

w distância na interface sólido-líquido do filete, 0 ≤ w ≤ R sinα, m

wsl trabalho mínimo de adesão sólido-líquido por unidade de área, J/m2

y distância normal a superfície do aerofólio, m

y+ coordenada y dentro da camada-limite, yuT/ν

σ desvio padrão da região de transição, m

Subscritos

0 y = 0

ar escoamento gasoso da mistura ar e vapor d’água

anti aquecimento do antigelo

cin cinética

d gotícula de água sub-resfriada

e borda externa da camada-limite

entra entrada do volume finito

G posição no escoamento gasoso da mistura ar-vapor d’água na borda superior

da camada-limite



imp incidência de gotículas de água líquida sub-resfriadas

∞ escoamento ao longe não perturbado pelo aerofólio

int líquido-vapor, se molhado, ou sólido-vapor, se seco

iso escoamento sobre superfície isotérmica

lam referente ao escoamento laminar

sl sólido-líquido

lv líquido-vapor

m posição média da região de transição

rec referente a recuperação

ref referência T=273,15 K

sai saída do volume finito

S posição logo acima da superfície da água líquida

s superfície sólida do aerofólio

stag ponto de estagnação do aerofólio

sup superficial

t término da região de transição laminar-turbulenta

T total

tr início da transição (onset)

turb referente ao escoamento plenamente turbulento

agua água líquida ou vapor

Símbolos Gregos

ρ massa específica, kg/m3

α ângulo de contato

α ângulo de ataque

γ intermitência, fração de tempo na qual o escoamento é turbulento numa posi-

ção s



β eficiência de coleta local

β ângulo da cunha sobre a qual há escoamento laminar

βr função Beta Incompleta, βr (a, b) =
r∫

0
za−1(1− z)b−1dz

δf altura do filme de água líquida, m

δ espessura da camada-limite de velocidades, u(δ) = 0, 99 ∗ ue, m/s

δ1 espessura de deslocamento,
∞∫
0

1− ρu/(ρeue)dy , m

∆2 espessura de entalpia,
∞∫
0
ρu/(ρeue)(i − ie)/(i0 − ie)dy , m

δ2 espessura de quantidade de movimento,
∞∫
0
ρu/(ρeue)(1− u/ue)dy , m

∆4 espessura de condução, kar/har , m

∆s comprimento do volume finito, m

∆T diferença de temperatura entre a temperatura de recuperação e a da interface

líquido-vapor ou vapor-sólido, K

Γ função Gama, Γ(z) =
∞∫
0

tz−1e−tdt

λ parâmetro de gradiente de pressão

λf distância entre centros dos filetes, m

λf ,0 distância entre centros de filetes na posição de ruptura do filme, m

µ viscosidade dinâmica, Pa · s

ν viscosidade cinemática, m2/s

φ(α) função auxiliar, sinα− 1
3 sin3 α− α cosα

ϕ ângulo entre a trajetória das gotículas e a normal da superfície no ponto de

impacto

ξ correção de área para a interface líquido-gás do filete, α/ sinα

ρ massa específica, kg/m3

σ tensão superficial, N/m

σtr desvio-padrão da região de transição laminar-turbulenta, m



τ tensão de cisalhamento, Pa

θ coordenada angular do filete, 0 ≤ θ ≤ α

Sobrescritos

∗ indica o efeito da transpiração no número Stanton local entre a superfície da

água líquida e o escoamento gasoso
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1 INTRODUÇÃO

Uma das causas de acidentes aeronáuticos, durante voo sob condições atmos-

féricas adversas, é a formação gelo em regiões e equipamentos das aeronaves. A

presença do gelo na superfície de uma asa, por exemplo, pode gerar uma degrada-

ção significativa do seu desempenho aerodinâmico. No Anexo A são apresentados

os conceitos gerais envolvidos na formação de gelo e na sua prevenção.

Outros equipamentos e sistemas também, como mostrados na Fig. 1.1, estão

sujeitos à formação de gelo, pois ficam expostos às condições ambientais externas.

Alguns deles são: partes de motores, entradas de ar, antenas, sondas, sensores,

asas, aerofólios e parabrisas.

Para prevenir a degradação operacional da aeronave causada pela formação

de gelo, são instalados sistemas térmicos ou mecânicos para manter as superfícies

limpas. Existem dois tipos de sistemas térmicos:

1) sistema de degelo: é acionado ciclicamente para remover as camadas de gelo

formadas sobre a superfície durante um período de exposição;

2) sistema de antigelo: é acionado continuamente para prevenir a formação de

gelo sobre as superfícies de interesse.

A maioria dos aviões comerciais possuem sistemas térmicos de antigelo para

proteger a superfície das asas e dos estabilizadores horizontais. Se as superfícies

dos aerofólios apresentarem gelo acumulado, haverá uma alteração do desempenho

aerodinâmico que pode diminuir as margens de segurança operacionais.

Na Fig. 1.2 são apresentados os efeitos de vários tipos de formação de gelo

na sustentação aerodinâmica de um aerofólio. A presença do gelo pode diminuir a

sustentação, aumentar o peso, o arrasto e a mínima velocidade de estol. Além disso,

pode afetar a manobrabilidade e controlabilidade da aeronave.

Os sistemas térmicos de antigelo mantêm uma temperatura de superfície do

aerofólio acima da temperatura total de 0◦C para prevenir a formação de gelo. Usual-

mente, sistemas antigelo eletrotérmicos são compostos por conjuntos de painéis de
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Figura 1.1: Regiões e equipamentos de uma aeronave sujeitos a formação de gelo
(HEINRICH et al., 1991)

Figura 1.2: Coeficiente de sustentação, CL, em função do ângulo de ataque, α, de
um perfil NACA 63A415 sem formação de gelo (limpo) e com vários tipos de

formação de gelo 1
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aquecimento distribuídos na direção da envergadura, instalados lado a lado. Cada

painel possui vários elementos aquecedores, de comprimentos e potência diferen-

tes, instalados ao longo das superfícies do intradorso e extradorso na direção do

escoamento, principalmente nas regiões sujeitas à maior incidência de gotículas sub-

resfriadas.

Dependendo da potência térmica fornecida pelo sistema antigelo ao aerofólio,

três regimes de operação podem ser identificados:

1) totalmente evaporativo (fully evaporative): a potência de aquecimento fornecida

supera a demanda de resfriamento imposta pelas condições ambientais; a água é

vaporizada dentro dos limites de captação de gotículas; logo não há escoamento

de água residual nas regiões a jusante do limite de incidência;

2) evaporativo (evaporative): a potência de aquecimento fornecida supera a de-

manda de resfriamento imposta pelas condições ambientais, no entanto, a água

líquida evapora numa posição a jusante do limite de captaa̧ão e a montante do

final da região aquecida;

3) molhado (running wet): a potência de aquecimento fornecida é igual ou inferior

a demanda de resfriamento imposta pelas condições ambientais; a água líquida

escoa para regiões a jusante da região protegida e forma gelo residual (runback

ice).

Um programa confiável de simulação térmica de aerofólios com sistemas de an-

tigelo pode ser utilizado nas fases de concepção, definição da arquitetura, projeto,

desenvolvimento e integração de sistemas. Pode ser também uma ferramenta útil na

fase de certificação, pois ajuda a definir a matriz de casos críticos e o planejamento

da campanha de testes. Se os resultados numéricos forem validados com dados

experimentais confiáveis, o custo e a duração dos testes em túnel de gelo e de voo

sob condições de gelo podem ser minimizados.

No trabalho anterior (SILVA, 2002), foi desenvolvido e implementado um modelo

matemático para simular a operação, em regime permanente, um sistema de antigelo

considerando que a água residual escoa na forma de filme contínuo, e utilizando uma

análise integral de camada-limite com região de transição laminar-turbulenta ajustada

pelo usuário. Os resultados numéricos obtidos foram satisfatórios para um conjunto

restrito de condições operacionais e configurações do sistema antigelo. A faixa de

1KOHLMAN, D. L.; SAND, W. (The Univeristy of Kansas, Overland Park, Kansas, EUA) Aircraft
icing: meteorology, protective systems, instrumentation and certification. Material do curso de
especialização.
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aplicação do simulador numérico foi limitada devido ao conjunto de hipóteses ado-

tado para a modelagem matemática do escoamento de camada-limite, da transição

laminar-turbulenta e do escoamento de água residual. Os maiores desvios entre

os resultados numéricos e dados experimentais foram observados principalmente

naqueles casos que apresentaram regime evaporativo ou regime molhado de opera-

ção. Nesses regimes, o escoamento de água residual cobre a maior parte ou toda

a área protegida termicamente. Mesmo nos casos que as previsões foram satisfató-

rias, houve a necessidade de impor o início e término da região de transição laminar-

turbulenta no escoamento da camada-limite de ar em torno do aerofólio. A definição

dos parâmetros de transição foi feita com base nas observações experimentais e na

minimização dos desvios entre resultados numéricos e dados experimentais para o

coeficiente de transferência de calor global ao longo do aerofólio.

A falta de um modelo de formação e escoamento de filetes de água residual

na dissertação de mestrado (SILVA, 2002), forçou a escolha do início e término da

região de transição para cada caso simulado de forma a fornecer resultados numé-

ricos de coeficiente de transferência de calor mais próximos dos dados experimen-

tais. Como a análise integral de camada-limite não permitiu representar os efeitos

da história do escoamento causada pela variação de temperatura de superfície e de

gradiente de pressão, o ajuste da região de transição laminar-turbulenta também foi

utilizada para diminuir os desvios entre as previsões numéricas e as medições. Em

resumo, o ajuste dos parâmetros de transição laminar-turbulenta encobriu algumas

incertezas e limitações da modelagem física e matemática. A região de transição

ajustada, em alguns casos, tinha características pouco comuns: o seu início (onset)

ocorria muito próximo do ponto de estagnação do aerofólio, onde há um escoamento

laminar estável, indiferente às perturbações do ambiente ou da superfície; e o seu

término ocorria bem a jusante da área protegida (s/c > 0.2), ou seja, tinha com-

primento mais longo do que o esperado para escoamento em torno de aerofólios

de uso aeronáutico. Consequentemente, a previsão de transição laminar-turbulenta

por correlações algébricas, tentativamente implementada no mestrado, não forneceu

resultados próximos aos dados experimentais de temperatura nem de coeficiente de

transferência de calor.

Logo, foi necessário continuar o desenvolvimento do programa de simulação nu-

mérica do desempenho térmico de sistemas de antigelo, iniciado na dissertação de

mestrado de Silva (2002), para:

• reduzir os desvios entre os resultados numéricos e os dados experimentais pu-

blicados na literatura, parcialmente provocados pelo modelo de molhabilidade
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da superfície do aerofólio a jusante dos limites de captação de gotículas de

água, como verificado por Silva, Silvares e Zerbini (2006);

• tornar mais precisa a estimativa de coeficiente de transferência de calor e fluxo

mássico de evaporação por meio da modelagem da camada-limite térmica em

torno do aerofólio considerando os efeitos:

– da variação de temperatura de superfície do aerofólio,

– do insuflamento causado pela evaporação da água líquida,

– da variação de gradiente de pressão no escoamento externo e

– da ocorrência da transição laminar-turbulenta;

• aumentar a aplicação do programa de simulação para várias geometrias e mai-

ores faixas de condições atmosféricas e de voo.
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1.1 Objetivo

O objetivo deste trabalho é prever a transferência de calor e de massa no esco-

amento bidimensional bifásico em torno de aerofólios de uso aeronáutico equipados

com sistema de antigelo térmico, que operem em regime permanente e sob condi-

ções de formação de gelo. Em resumo, a proposta de trabalho:

1) estima a molhabilidade da superfície do aerofólio usando um modelo matemático

para o escoamento da água liquida, que preveja a ruptura do filme contínuo e a

formação de filetes;

2) avalia as camadas-limite dinâmica e térmica, nos regimes laminar, transicional e

turbulento, em torno do aerofólio com superfície lisa não isotérmica e com trans-

piração por meio de modelos integrais e diferenciais;

3) estima a posição de início ("onset") e término da região de transição laminar-

turbulenta das camadas-limite dinâmica e térmica por meio de correlações e mo-

delos algébricos;

4) valida os resultados numéricos com dados experimentais de temperaturas de su-

perfície e de coeficiente de transferência de calor obtidos na operação de siste-

mas eletrotérmicos de antigelo em túneis de vento sob condições de formação de

gelo.

1.2 Relevância da Tese

Os trabalhos de simulação térmica de antigelo revistos por Gent, Dart e Cans-

dale (2000) e publicados pelos institutos de pesquisa National Aeronautics and Space

Administration (NASA), Office National D’etudes et de Recherches Aérospatiales

(ONERA) e Royal Aircraft Establishment (RAE):

• avaliaram a camada-limite dinâmica laminar e turbulenta por meio da análise

integral, que pode apresentar desvios significativos nos casos de gradiente

pressão adverso e variação de gradiente de pressão (aceleração do escoa-

mento);

• consideraram que a superfície do aerofólio é rugosa, mas como a superfície

dos aerofólios com antigelo é aproximadamente lisa, a análise integral camada-

limite dinâmica turbulenta superestimou o coeficiente de transferência de calor;
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• utilizaram analogia entre transferência de quantidade de movimento e transfe-

rência de calor para estimar o coeficiente de transferência de calor por convec-

ção a partir do coeficiente de atrito, que perde a validade quando a superfície

não é isotérmica e há efeitos da evaporação;

• admitiram a ocorrência da transição laminar-turbulenta de forma abrupta, na

qual a passagem do regime laminar para o turbulento ocorre instantâneamente,

ou seja, que a região de transiç tem comprimento nulo;

• previram o início da região de transição por correlações empíricas, com a de

Makkonen (1985), que utilizam a altura da rugosidade;

• não implementaram modelos de padrões escoamento de água líquida residual

para estimar a molhabilidade variável da superfície.

Henry (1992) desenvolveu uma versão do programa de simulação ONERA2D,

dedicada a simulação térmica de aerofólios com sistemas degelo e antigelo, que:

• avaliou as propriedades da camada-limite dinâmica e térmica por meio de dife-

renças finitas;

• não possuía modelos de padrões escoamento de água líquida residual para

estimar a molhabilidade variável da superfície.

Ainda no trabalho de Henry (1992), não há informações sobre o regime do esco-

amento, se laminar ou turbulento, nem como modelou a previsão do início e término

da transição laminar-turbulenta e da sua intermitência.

Morency, Tezok e Paraschivoiu (1999a) implementaram o programa de simulação

CANICE FD que:

• avaliou as propriedades da camada-limite dinâmica e térmica por meio de dife-

renças finitas nos regimes laminar, transicional e turbulento.

• estimou inicio da transição laminar-turbulenta por meio da correlação empírica

de Michel (1951), que é apropriada somente para transição natural e não tem

efeitos do nível de turbulência do escoamento livre;

• não implementou modelos de padrões escoamento de água líquida residual

para estimar a molhabilidade variável da superfície e, portanto, nem simulou

casos que tinham escoamento de água líquida a jusante dos limites de capta-

ção;
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Al-Khalil et al. (2001) desenvolveram o programa ANTICE que:

• não previu a distribuição do coeficientes de transferência de calor em torno do

aerofólio nos regimes laminar, turbulento e transicional;

• utilizou medições experimentais de coeficiente de transferência de calor;

• não previu nem o início nem o término da região de transição laminar-

turbulenta;

• estimou a molhabilidade parcial da superfície por meio de modelos de padrões

escoamento da água líquida residual.

Tabela 1.1: Contribuições de Trabalhos Anteriores

Características

Código Autor(es) Camadas-

Limite

Molhabili-

dade

Região de

Transição

Início e

Término da

Transição

ANTICE Al-Khalil et al.

(2001)

- padrão de

escoamento

de filetes

- -

ONERA Henry (1992) diferencial - - -

CANICE FD Morency,

Tezok e

Paraschivoiu

(1999a)

diferencial - intermitência Efeitos de

Reynolds

Mestrado Silva (2002) integral não-

isotérmico

- probabilística ajustado

Proposta de

Trabalho

presente tese diferencial padrão de

escoamento

de filetes

intermitência Efeitos de

Re, gradiente

pressão e

nível de

turbulência

A relevância do presente trabalho é preencher as lacunas deixadas por trabalhos

anteriores, como destacado na Tabela 1.1, a saber:

• avaliar diferencialmente as camadas-limite térmica e dinâmica no escoamento

em torno de aerofólios com superfície lisa, não-isotérmica e permeável nos

regimes laminar e turbulento;
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• estimar a molhabilidade parcial da superfície por meio da modelagem dos pa-

drões de escoamento da água líquida residual sobre a superfície do aerofólio;

• estimar as propriedades das camadas-limite térmica e dinâmica dentro da re-

gião de transição por meio de modelos de intermitência e de previsão de início

e término da região de transição, que considere os efeitos do gradiente de

pressão e do nível de turbulência do escoamento livre.

1.3 Organização da Tese

A organização dos capítulos reflete o processo de desenvolvimento da tese, com

etapas incrementais de modelagem do desempenho térmico do aerofólio com an-

tigelo no Capítulo 2, do escoamento de água líquida no Capítulo 3, das camadas-

limite no Capítulo 4 e da transição laminar-turbulenta no Capítulo 5. A validação dos

resultados da simulação são comparados com dados experimentais de desempenho

térmico de aerofólios com antigelo no Capítulo 6. A organização da presente tese

está resumida graficamente na Fig. 1.3, localizada no final deste capítulo.

Esta organização permite ao leitor, nos Capítulos 3, 4 e 5: a) o acesso à bi-

bliografia pesquisada, que apresenta a contribuição de cada autor sobre a etapa

da modelagem abordada em cada capítulo; b) a identificação da contribuição da

presente tese por meio da formulação matemática e verificação dos resultados dos

modelos incorporados ao modelo-base do Capítulo 2. Além disso, com este formato

gradual, o leitor pode acompanhar a verificação, conhecer os métodos utilizados e,

consequentemente, adquirir confiança nos resultados obtidos.

No Capítulo 2, apresenta-se o modelo do escoamento em torno de aerofólios

equipados com sistemas térmicos de antigelo, desenvolvido na dissertação de mes-

trado (SILVA, 2002). Apresenta-se também uma revisão bibliográfica dedicada à si-

mulação do desempenho térmico do sistema antigelo. Maiores detalhes sobre a

implementação numérica podem ser encontrados em Silva (2002).

Os Capítulos 3, 4 e 5 desenvolvem a proposta de trabalho desta tese. Os Capí-

tulos 6 e 7 representam os resultados e as conclusões desta proposta.

O modelo para ruptura do filme e formação de filetes no escoamento de água

residual em torno do aerofólio está descrito no Capítulo 3. Neste capítulo ainda,

apresentam-se as modificações no modelo-base do Capítulo 2, que serão inclusas

para considerar os efeitos da molhabilidade parcial da superfície. Os resultados nu-

méricos, obtidos com o modelo de filetes, são comparados com dados experimentais
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descritos na literatura e com a simulação do escoamento de água líquida na forma

de filme contínuo, sem a formação de filetes.

No Capítulo 4, descrevem-se as análises integral e diferencial das camadas-

limite no escoamento em torno de aerofólios. Estas análises serão utilizadas no

Capítulo 6 pelo novo modelo térmico do desempenho térmico do antigelo, que foi

desenvolvido no Capítulo 2 e modificado no Capítulo 3 . É apresentada também,

no Capítulo 4, a verificação dos procedimentos implementados para a análise de

camada-limite laminar e turbulenta. Os códigos numéricos de análise diferencial de

camada-limite (TEXSTAN e BLP2C) utilizados no processo de verificação dos sub-

modelos são descritos no Anexo B.

O Capítulo 5 apresenta os modelos matemáticos e as verificações realizadas

para escoamentos para a previsão das propriedades das camadas-limite dinâmica e

térmica dentro da região transição entre o regime laminar e o plenamente turbulento.

Os modelos de intermitência e de previsão de início e término da região de transição

são incluídos no modelo-base do escoamento em torno do aerofólio com antigelo do

Capítulo 2 e seus efeitos no desempenho térmico são analisados no Capítulo 6. O

modelo matemático e o código numérico diferencial para a análise linear de estabili-

dade do escoamento laminar são descritos no Anexo C.

Os resultados da transferência de calor e de massa no escoamento bifásico em

torno de aerofólios com antigelo térmico são apresentados no Capítulo 6. Para isso,

é utilizado o modelo térmico apresentado no Capítulo 2 e modificado no Capítulo 3

para prever a molhabilidade parcial da superfície. São incluídos também no mo-

delo térmico as análises integral (isotérmico, não-isotérmico e por sobreposição) e

diferencial (BLP2C) das camadas-limite apresentadas no Capítulo 4. Por fim, são

incluídos os modelos de transição laminar-turbulenta desenvolvidos e verificados no

Capítulo 5. Para validação do modelo de simulação térmica de aerofólios com anti-

gelo, são selecionados casos de bancos dados experimentais de fontes confiáveis e

representativos da operação de sistemas de antigelo elétricos.

As conclusões do presente trabalho e sugestões para próximos trabalhos cons-

tituem o Capítulo 7.
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Capítulo 2
Modelagem Térmica do
Aerofólio com Sistema

Antigelo

Capítulo 4:
Modelagem Diferencial
das Camadas-Limite
Dinâmica e Térmica

Capítulo 3:
Modelagem da

Molhabilidade em torno
do Aerofólio

Capítulo 5:
Modelagem da Previsão

da Transição-Laminar
Turbulenta

Inclusão dos efeitos de
transferência de calor e

de massa no
escoamento bifásico no

modelo-base do aerofólio
com antigelo

Capítulo 6 e 7:
Resultados e Conclusões

da Simulação Térmica
do Aerofólio com Antigelo

Contribuições da
presente tese

Novo modelo
térmico =

modelo-base +
contribuições

Resultados do
novo modelo

desenvolvido na
presente tese

Modelo-base
desenvolvido na
dissertação de

mestrado

Figura 1.3: Organização da Presente Tese de Doutorado



12

2 MODELAGEM DO ESCOAMENTO

BIFÁSICO EM TORNO DE

AEROFÓLIOS COM SISTEMA

TÉRMICO DE ANTIGELO

2.1 Revisão Bibliográfica

Os códigos clássicos LEWICE(MACARTHUR; KELLER; LUERS, 1982; RUFF;

BERKOWITZ, 1990), TRAJICE2 (CANSDALE; GENT, 1983; GENT, 1990) e

ONERA2D(GUFFOND; BRUNET, 1988) estimam formas de gelo sobre superfícies

de aerofólios sem proteção térmica.

Wright, Gent e Guffond (1997) publicaram uma revisão dos modelos implemen-

tados nos simuladores numéricos de crescimento de gelo, LEWICE , TRAJICE2 e

ONERA2D, e uma comparação entre eles quanto à capacidade de previsão numé-

rica. Os módulos principais destes códigos clássicos para previsão de formação de

gelo são: 1) Módulo de Escoamento, que resolve o escoamento em torno do aerofó-

lio; 2) Módulo de Trajetória, que calcula a trajetória das gotículas e estima a eficiência

de coleta local sobre o aerofólio; 3) Módulo Térmico, que estima o crescimento do

gelo.

De acordo com a literatura pesquisada, a maioria dos códigos numéricos para

simulação de sistemas antigelo utiliza o primeiro e o segundo módulos, sem mu-

danças nos modelos matemáticos de solução do escoamento e das trajetórias das

gotículas. O terceiro módulo não é utilizado, já que avalia a formação de gelo e não

sua prevenção. No seu lugar, os códigos da literatura introduzem um novo módulo

térmico, que considera a distribuição de fluxo de calor fornecido pelo sistema antigelo

para calcular a temperatura da superfície sólida e a fluxo de massa de água líquida

residual em torno do aerofólio.

No Royal Aircraft Establishment, Inglaterra, Cansdale e Gent (1983) desenvolve-

ram um modelo matemático de balanço térmico em torno de aerofólios sem aqueci-
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mento. Os autores modificaram o modelo de Messinger (1953) para a aplicação em

escoamentos compressíveis e consideraram a concentração de vapor d’água local

para o cálculo da taxa de evaporação. Posteriormente, Gent (1990) desenvolveu o

programa de simulação TRAJICE2 para prever formas bidimensionais de gelo. Para

calcular o coeficiente de transferência de calor por convecção har , o autor admitiu que

o escoamento sobre o bordo de ataque do aerofólio com gelo é aproximadamente

àquele sobre a parte frontal de um cilindro com a superfície rugosa. Como alternativa

às expressões empíricas, Gent (1990) implementou em seu programa uma análise

integral da camada-limite para avaliar a transferência de calor nos regimes laminar

e turbulento sobre uma superfície quase isotérmica sem efeitos de transferência de

massa. A transição laminar-turbulenta é iniciada quando o número de Reynolds, ba-

seado na rugosidade equivalente de grão de areia ks, for maior que um valor crítico,

considerado como Rek = ueks/ν > 600. Gent et al. (2003) publicaram um programa

de simulação numérica para rotores de helicópteros que estima har com o mesmo

procedimento adotado no TRAJICE2, todavia, os autores concluíram que a avalia-

ção de har não foi satisfatória e que ainda precisa ser desenvolvida em trabalhos

futuros.

Makkonen (1985) propôs um procedimento de cálculo para a transferência de

calor por convecção nos regime laminar e turbulento entre o escoamento de ar car-

regado com as gotículas e a superfície rugosa de um cilindro em condições de for-

mação de gelo. O autor utilizou este procedimento para estimar a formação de gelo

em fios de transmissão de potência elétrica. Basicamente, har é avaliado por meio na

análise integral da camada-limite baseada nos trabalhos de Kays e Crawford (1993).

Para avaliar har , no regime laminar é calculada a espessura de condução ∆4 (SMITH;

SPALDING, 1958) e no regime turbulento har é estimado por meio de um número de

Stanton, Stturb, que requer o coeficiente de atrito sobre superfícies rugosas, Cf ,turb,

e o número de Prandtl turbulento, Prturb (PIMENTA, 1975). O procedimento de cál-

culo de har para os regimes laminar e turbulento utiliza analogia entre transferência

de quantidade de movimento e de calor que, por definição, admitem o escoamento

sobre uma superfície isotérmica, sem transferência de massa e com gradiente de

pressão moderado. Makkonen (1985) admite uma transição abrupta do escoamento

laminar para o turbulento e que a espessura de quantidade de movimento é contínua

no ponto de transição δ2,lam = δ2,turb. O autor propôs um critério de transição, diferente

dos trabalhos anteriores, que contabiliza o efeito do gradiente de pressão e da altura

da rugosidade.

Wade (1986), Downs e James (1988) implementaram um código numérico para

simular o sistema de antigelo com ar quente do bordo de ataque da nacelle de um
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motor aeronáutico. Os autores estimaram har entre o escoamento gasoso, carregado

com gotículas sub-resfriadas, e a superfície exposta da entrada de ar do motor por

meio de expressões semi-empíricas. O modelo desenvolvido foi uma combinação do

escoamento em torno da parte frontal de um cilindro seguido pelo escoamento ao

longo de duas placas planas paralelas. As correlações de har para cilindro e placa

plana são combinadas de forma a diminuir o desvio entre as suas previsões e os

dados experimentais.

Henry (1989) desenvolveu um programa de simulação para prever parâmetros

operacionais de funcionamento de sistemas térmicos de degelo de aerofólios aero-

náuticos. Este tipo de sistema térmico opera em ciclos de aquecimento, no qual o

gelo derrete e desprende, e de resfriamento, no qual há o acúmulo de gelo. O có-

digo numérico prevê o aumento e a diminuição das temperaturas de superfície no

tempo, durante a duração de cada ciclo. Logo, a operação de um sistema pode ser

simulada considerando os resultados em regime permanente de um ciclo de aque-

cimento de duração longa. Num trabalho posterior, Henry (1992) aplicou um código

de camada-limite diferencial, para avaliar har laminar e turbulento sobre a superfí-

cie não-isotérmica, acoplado com o cálculo bidimensional da evolução dinâmica da

frente de congelamento (RAW; SCHNEIDER, 1985).

Al-Khalil (1991) criou um modelo matemático para sistemas antigelo que consi-

dera os efeitos da formação de filetes na aplicação da Primeira Lei da Termodinâmica

no escoamento da água líquida. Depois, Al-Khalil et al. (2001) implementaram o có-

digo ANTICE para prever parâmetros da operação de sistemas antigelo térmicos de

aerofólios e validaram os seus resultados numéricos com dados experimentais. Este

programa utiliza as rotinas do código LEWICE para a avaliação das propriedades do

escoamento em torno do aerofólio e para o cálculo da distribuição de eficiência de

coleta das gotículas ao longo do bordo de ataque (WRIGHT, 1995; WRIGHT, 1999).

O código numérico original do LEWICE adota a formulação de Messinger (1953)

para prever o congelamento sobre a superfície adiabática do aerofólio. Então, Al-

Khalil et al. (2001) desenvolveram um novo balanço térmico com a adição dos seguin-

tes efeitos: 1) fluxo de calor na superfície do aerofólio fornecida pelo sistema antigelo

elétrico ou de ar quente; 2) superfície sólida do aerofólio parcialmente coberta pelo

escoamento de água nas regiões a jusante da quebra de filme e da formação de file-

tes de água. A análise integral da camada-limite do LEWICE é indicada para o caso

de transferência de calor sobre superfícies plenamente rugosas, não permeáveis e

isotérmicas, ou seja, para superfícies sujeitas à formação de gelo. Para avaliação de

har , o código LEWICE estima a espessura de condução ∆4 no regime laminar, ad-

mite que a transição laminar-turbulenta é abrupta e é iniciada quando um valor-limite
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de Rek = uτks/ν é atingido. No regime turbulento, o procedimento de cálculo de har é

similar ao descrito por Kays e Crawford (1993) para o escoamento sobre superfícies

isotérmicas rugosas. Apesar do ANTICE permitir o uso da distribuição de coeficiente

de transferência de calor har estimada pela rotina numérica do LEWICE , Al-Khalil

et al. (2001) utilizaram dados experimentais de fluxo de calor, medido na superfície

sólida do aerofólio, para validar os resultados numéricos de temperatura e vazão de

água líquida residual obtidos pelo ANTICE . Ou seja, o cálculo de har do LEWICE

não foi validado para uso em simulação de sistemas antigelo.

Morency, Tezok e Paraschivoiu (1999b) implementaram um código para simula-

ção numérica de sistemas antigelo térmicos e validaram seus resultados com os da-

dos experimentais de Al-Khalil et al. (2001). Os autores publicaram duas versões do

seu código: 1) CANICE A, que usou a distribuição de coeficiente de transferência de

calor global experimental medida por Al-Khalil et al. (2001); 2) CANICE B, que usou

har de Smith e Spalding (1958) no regime laminar, Ambrok (1957) no turbulento, e

considera uma posição da transição laminar-turbulenta abrupta fornecida pelo usuá-

rio ou estimada pela correlação clássica de Michel(1951), apud Cebeci e Bradshaw

(1984). O código CANICE B considera os efeitos do gradiente de temperatura da su-

perfície dTs/ds na espessura de entalpia turbulenta ∆2. Os autores não publicaram

como foi feita a ligação da transição do escoamento laminar para turbulento, nem

como foi estimada a origem virtual da camada-limite turbulenta. Já Morency, Tezok

e Paraschivoiu (1999a) publicaram os resultados do código CANICE FD que aplica

um esquema de diferenças finitas para avaliar a transferência de quantidade de movi-

mento, calor e massa do escoamento em torno do aerofólio. O procedimento adotado

pelos autores leva em conta a camada-limite dinâmica e térmica laminar, turbulenta

e também uma região de transição laminar-turbulenta. O modelo de camada-limite

inclui uma função de intermitência como descrita por Cebeci e Bradshaw (1984).

Silveira (2001) implementou o código Aeroicing para prever a forma de gelo em

bordos de ataque de aerofólios aeronáuticos bidimensionais. O autor adotou o mo-

delo matemático do código LEWICE na versão 1.6 de Wright (1995). Este código foi

expandido no âmbito de um projeto conjunto FAPESP-Embraer1, para incluir também

a capacidade de simulação de sistemas antigelo. No entanto, este código estima

a transferência de calor por meio dos modelos de Kays e Crawford (1993), Wright

(1995), ou seja, admite hipóteses semelhantes àquelas dos códigos clássicos de for-

mação de gelo. Os autores não consideraram que as condições de contorno de um

aerofólio sujeito à formação de gelo são diferentes daquelas para um aerofólio equi-

1Maliska, C. R. et al. Projeto FAPESP-Embraer. Inovação Tecnológica de Aplicações Avançadas
de Mecânica dos Fluidos Computacional para Aeronaves de Alto Desempenho. Pacote A13, 2003
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pado com sistema de antigelo. Não foram encontradas publicações com validações

dos resultados do Aeroicing para sistemas antigelo de aerofólios.

Silva e Silvares (2002) descreveram detalhadamente o desenvolvimento de um

modelo matemático para simulação de um sistema antigelo térmico e resumiram a

revisão bibliográfica, resultados, contribuições e conclusões de Silva (2002). Nos

artigos, Silva, Silvares e Zerbini (2003), Silva, Silvares e Zerbini (2005) foram apre-

sentados brevemente o modelo matemático, a sua implementação e compararam as

suas previsões, para os regimes evaporativo e molhado (running wet), com dados

experimentais e resultados numéricos de outros códigos. Com base nos trabalhos

anteriores, Silva, Silvares e Zerbini (2007a), Silva, Silvares e Zerbini (2007b) apre-

sentaram uma descrição completa do modelo, detalhes da implementação numérica

e resultados mais recentes gerados pelo código numérico. Devido, principalmente,

à importância dos efeitos da transição laminar-turbulenta e do gradiente de tempera-

tura na superfície sólida sobre a convecção de calor e massa em torno do aerofólio,

os autores deram mais destaque, à modelagem do escoamento de camada-limite

e apresentaram uma revisão crítica da bibliografia e uma discussão dos resultados

obtidos.

O modelo matemático de Silva (2002) aplica a Primeira Lei da Termodinâmica

ao escoamento de água líquida e à superfície sólida do aerofólio, e também os prin-

cípios de conservação da massa e de quantidade de movimento ao escoamento

de água. Nos primeiros estágios da implementação do modelo matemático, Silva

(2002) tentou utilizar os procedimentos de avaliação de camada-limite de Makkonen

(1985), que são também adotados pelo código ONERA2D, porém o coeficiente de

transferência de calor har foi superestimado. A análise integral de camada-limite im-

plementada nos códigos clássicos de formação de gelo, como o ONERA2D, pode

ser adequada para previsões de formas de gelo, porém possui algumas limitações

para aplicação em simulação de sistemas de antigelo térmicos como: 1) o cálculo

de har considera que a superfície do aerofólio ou do gelo é plenamente rugosa; 2) a

hipótese que a transição laminar-turbulenta ocorre de forma abrupta e é disparada

pela altura da rugosidade do gelo formado; 3) o efeito do gradiente de tempera-

tura da superfície na direção do escoamento dTs/ds é desprezado pois a superfície

com crescimento de gelo é aproximadamente isotérmica; 4) o efeito da evaporação

na camada-limite térmica é desprezado nos cálculos de forma de gelo. A primeira

hipótese é adequada para superfícies com gelo acumulado, mas não para superfí-

cies aproximadamente lisas como aquelas dos aerofólios com sistema antigelo. A

segunda, não é aplicável ao escoamento em torno de um aerofólio com sistema anti-

gelo, já que o comprimento da transição laminar-turbulenta pode ser maior em escoa-
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mentos em torno de aerofólios limpos do que contaminados com formações de gelo,

que atuam como disparadores (trips). No mais, outras perturbações do escoamento

livre ou da superfície podem causar o início da região de transição no escoamento

sobre o aerofólio com antigelo térmico além da altura da rugosidade. Já a terceira

hipótese também não é adequada, pois a superfície aquecida pode ter gradientes de

temperatura significativos. Ao contrário da quarta hipótese de Makkonen (1985), o

efeito da evaporação no comportamento da camada-limite térmica é importante em

superfícies protegidas contra formação de gelo, pois a temperatura é bem mais alta

que 0◦C, normalmente entre 30◦C < Ts < 80◦C. Desse modo, Silva (2002) concluiu

que era necessário implementar um código numérico que solucionasse as equações

integrais de camada-limite de quantidade de movimento e térmica considerando um

escoamento laminar, turbulento e de transição em torno de um aerofólio com super-

fície lisa, não-isotérmica e permeável.

2.2 Níveis de Modelagem

Quatro níveis hierárquicos funcionais de modelagem, abordados na presente

tese, são representados na Fig. 2.1 e descritos a seguir:

Cálculo de vazão de
água ṁrun e

temperatura de
superfície Ts

Cálculo de q̇′′seco,
q̇′′molhado, har , St/St∗,

ṁ′′evap, g

Cálculo da
molhabilidade

F = Amolhada
Atotal

Cáculo de St∗,
∆4 e ∆2

Cálculo de Cf ,
δ2, δ1, H,

Cálculo da
Intermitência γ

Perfis de
Velocidades u(s, y )

Perfis de
Temperaturas

T (s, y )

Previsão de
Início - str
Fim - se

Nível I
Modelo do

Escoamento em
torno do Aerofólio

com Sistema
Térmico de

Antigelo

Nível III
Modelo das

Camadas-Limite
Dinâmica e

Térmica

Nível IV
Modelo do

Escoamento 2D e
Transição

Nível II
Modelo de

Transferência de
Calor e Massa no

Escoamento
Bifásico

Figura 2.1: Níveis de modelagem abordados na presente tese
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Nível I) Modelo do escoamento em torno do aerofólio com sistema térmico

de antigelo:

• Primeira Lei da Termodinâmica: distribuição de temperatura de su-

perfície Ts , posição onde a água congela, caso não evopare total-

mente;

• Conservação da massa: distribuição de vazão de água residual ṁr ,

posição onde a água evapora totalmente;

• Conservação da Quantidade de Movimento: distribuição de altura

do filme de água δf e dos filetes hr ;

Nível II) Modelos de transferência de calor e de massa no escoamento bifá-

sico em torno do aerofólio:

• Escoamento bifásico: distribuição de tensão de cisalhamento τ na

interface líquido-gás, fluxo de calor sobre a superfície da interface

sólido-gás (1− F ) · q̇′′ e sobre a líquido-gás F · q̇′′;

• Escoamento de Filme e Filetes de Água: distribuição de fator de

molhabilidade da superfície F ;

• Convecção de calor e de massa: distribuições de coeficiente de

transferência de calor har , de temperatura de recuperação Trec; de

fluxo de evaporação ṁ′′evap, de coeficiente de transferência de massa

gar e da correção St/St∗, que é devida aos efeitos da transferência

de massa na camada-limite de entalpia;

Nível III) Modelos das camadas-limite dinâmica e térmica:

• Camada-limite térmica e de entalpia: distribuição de espessura de

entalpia ∆2 para a estimativa do número de Stanton local St;

• Camada-limite de deslocamento e de quantidade de movimento:

distribuição de espessura de deslocamento δ1 e de quantidade de

movimento δ2 para o cálculo de fator de forma H, coeficiente de atrito

local Cf ;

• Modelo de Transição: distribuição de intermitência γ ao longo da

região de transição, que depende da posição de seu início str e, al-

gumas vezes, também do seu término se;

Nível IV) Modelo do escoamento bidimensional e da previsão de transição:
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• Conservação da Quantidade de Movimento: distribuição do perfil

de velocidades v (s, y ) ao longo do escoamento por solução da equa-

ção RANS, no caso da análise diferencial, ou por hipótese de lei de

potência ou similaridade, no caso da análise integral;

• Primeira Lei da Termodinâmica: distribuição do perfil de tempera-

turas T (s, y ) ao longo do escoamento, no caso da análise diferencial;

ou por hipótese de lei de potência, analogia ou similaridade, no caso

da análise integral;

• Modelo de Turbulência: previsão de viscosidade turbilhonar (eddy

viscosity ) por meio dos modelos de comprimento de mistura de Ce-

beci e Smith (1974);

• Correlações Algébricas: estimativa de início e término da região de

transição com base do gradiente de pressão e no nível de turbulência

ao longe Tu;

• Estabilidade: análise diferencial da estabilidade linear para cálculo

do fator de amplificação n;

• Método en: correlações algébricas empíricas para estimar ncrit em

função da turbulência ao longe Tu;

O primeiro nível (I) é relacionado diretamente com a aplicação de engenharia,

ou seja, é aquele da simulação do escoamento em torno do aerofólio com sistema

térmico de antigelo, que fornece os resultados das distribuições de temperatura da

superfície do aerofólio e fluxo de água líquida residual; o quarto (IV) e último nível é

aquele mais fundamental, ou seja, é o nível da modelagem do escoamento bidimen-

sional e do processo de transição laminar-turbulenta. Logo, fica claro que sem uma

estimativa adequada dos modelos dos níveis II, III e IV, a precisão e confiabilidade

dos resultados do nível I não podem ser melhoradas.

Com o aumento da complexidade do programa de simulação e da multiplicidade

de modelos utilizados (níveis II, III e IV), também aumenta a dificuldade de validação

dos resultados do sistema antigelo (apenas nível I). Para possibilitar a análise dos

resultados do nível I, é necessário que haja a verificação dos resultados para cada

efeito físico incorporado no modelo matemático. Com este processo, garante-se que

o modelo incorporado realize os cálculos conforme o esperado. A validação e veri-

ficação por partes possui a vantagem de ajudar a escolha do submodelo, dentre os

encontrados na literatura, para cada fenômeno físico considerado.

Ao modelo-base do escoamento em torno do aerofólio com antigelo (nível I),

apresentado no presente capítulo e desenvolvido originalmente no trabalho ante-
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rior(SILVA, 2002), serão adicionados os modelos de molhabilidade (nível II), camada-

limite diferencial (níveis III e IV) e de transição laminar-turbulenta (níveis III e IV), que

estão localizados nos Capítulos 3, 4 e 5.

2.3 Estrutura da Simulação do Escoamento em Torno
do Aerofólio com Sistema Térmico de Antigelo

Para solucionar o modelo matemático são requeridos:

1) a solução dos campos de velocidade e pressão em torno do aerofólio;

2) o cálculo das trajetórias das gotículas em direção ao bordo de ataque do aerofólio;

3) a previsão da distribuição da eficiência de coleta local;

4) a aplicação da Primeira Lei da Termodinâmica ao escoamento de água líquida

residual e à superfície do aerofólio considerando a condução de calor ao longo do

aerofólio;

5) a aplicação dos princípios de conservação de massa e quantidade de movimento

ao escoamento de água líquida residual;

6) a avaliação da transferência de calor e de massa da superfície do aerofólio para

o escoamento externo.

Os dados de escoamento (item 1) e de eficiência de coleta local (item 2) po-

dem ser obtidos de um código numérico externo, tal como o ONERA2D(GUFFOND;

BRUNET, 1988), utilizado por Silva (2002) e Silva, Silvares e Zerbini (2007b), ou

os códigos XFOIL(DRELA; GILES, 1987) e CFD++2, utilizados no presente trabalho.

A partir desses resultados, o código numérico do modelo de antigelo é executado

(itens 3 e 4) e estima as distribuições de temperatura de superfície sólida, de vazão

de água líquida e de coeficiente de transferência de calor por convecção.

2.4 Casos-Padrão de Aerofólio com Sistema Térmico
de Antigelo

A definição dos casos-padrão é necessária para limitar o escopo do modelo ma-

temático, definir um conjunto de hipóteses, simplificar as equações e auxiliar a valida-

ção dos resultados. Al-Khalil et al. (2001) realizaram uma série de experimentos no

2CFD++. Metacomp Technologies Inc. www.metacomptech.com

file:www.metacomptech.com
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Figura 2.2: Aerofólio NACA 0012 com aquecedores elétricos de Al-Khalil et al. (2001)

Túnel para Pesquisas em Formação de Gelo - Icing Research Tunnel (IRT), do Centro

de Pesquisas Glenn, NASA, Clevenland, Ohio, EUA. Os autores mediram tempera-

tura e fluxo de calor em diversas posições ao longo da superfície do aerofólio, no sen-

tido do escoamento. Os valores medidos de fluxo de calor foram usados como dados

de entrada do código ANTICE , que estimou as temperaturas de superfície. Essas,

por sua vez, foram comparadas com os dados experimentais. Como apresentado na

Fig. 2.2, o aerofólio tinha um perfil NACA 0012 e 1, 828 m de envergadura por 0, 914

m de corda com aquecedores elétricos controlados eletronicamente.
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Cada aquecedor tinha embutido um termopar, um termoresistor e um medidor de

fluxo de calor. Havia dois painéis de aquecedores colocados lado a lado na direção

da envergadura e cada painel tinha sete aquecedores na direção do escoamento,

que são indicados de A a G na Fig. 2.2. A área total protegida era de 0, 914 m

na direção da envergadura (cada painel tinha 0, 457 m) por 0, 197 m na direção da

corda, considerando a soma da extensão protegida do extradorso e do intradorso na

região do bordo de ataque do aerofólio.

O sistema de aquecimento do bordo de ataque utilizado no teste de Al-Khalil et

al. (2001) era composto por seis camadas da superfície externa para o interior do ae-

rofólio: aço inoxidável (0,20 mm), elastômero (0,28 mm), elemento aquecedor (0,01

mm), elastômero (0,28 mm), composto de fibra de vidro e epóxi (0,89 mm), isola-

mento de espuma de silicone (3,43 mm). Considera-se que camadas do aquecedor

estão na mesma temperatura e que condutividade térmica equivalente no sentido do

escoamento é k = 16, 27 W/(m2·K).

Tabela 2.1: Comprimentos dos Aquecedores (AL-KHALIL et al., 2001)

Elemento s/c, distância pela corda

Aquecedor início final

F -0,1024 -0,0607
D -0,0607 -0,0329
B -0,0329 -0,0051
A -0,0051 0,0157
C 0,0157 0,0435
E 0,0435 0,0713
G 0,0713 0,1129

A Tabela 2.1 apresenta a posição de cada um dos elementos aquecedores no

aerofólio de perfil NACA0012 mostrado na Fig. 2.2.

A partir do conjunto de condições de teste de Al-Khalil et al. (2001), foram esco-

lhidos casos-padrão que representassem os regimes molhado, parcialmente e ple-

namente evaporativo.

As rodadas experimentais escolhidas como casos-padrão tiveram:

• potência total fornecida aos aquecedores elétricos de 0, 96 kW a 2, 2 kW;

• velocidades do escoamento livre variaram de V∞ = 44, 4 a 88, 8 m/s;

• ângulo de ataque constante, α = 0◦.

E as condições de gelo associadas aos casos foram:
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• temperatura total, Ttot = −21, 6◦C;

• conteúdo de água líquida, Liquid Water Content (LWC) de 0, 55 a 0, 78 g/m3;

• diâmetro volumétrico mediano, Median Volumetric Diameter (MVD) de 20 µm.

2.5 Modelagem do Escoamento Bifásico em torno Ae-
rofólio com Sistema Térmico de Antigelo

O sistema de coordenadas e os cinco domínios, com suas respectivas hipóte-

ses, utilizados na modelagem do escoamento bifásico em torno de aerofólios com

sistemas térmicos de antigelo, em regime permanente, são apresentados na Fig, 2.3

e descritos abaixo:

Escoamento gasoso (II)

Escoamento de filme de água (IV)

Camadas limites de entalpia
ou de quantidade de movimento (III)

s

y

Superfície sólida
do aerofólio (V)

Escoamento livre (I)

Y

X

s

-s

y

Figura 2.3: Modelagem de um aerofólio aquecido operando sob condições de
formação de gelo (SILVA, 2002)

Domínio I - escoamento livre, não perturbado pela presença do aerofólio;

• velocidade constante;

• temperatura total constante;

• nível de turbulência;

Domínio II - escoamento gasoso (água e vapor d’água) em torno do aerofólio:
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• escoamento compressível;

• processo isentrópico desde o escoamento ao longe;

• velocidade variável, na borda da camada-limite, dada pelo coe-

ficiente de pressão, Cp, em torno do aerofólio;

• nenhum efeito da camada-limite;

Domínio III - escoamento nas camadas-limite dinâmica e térmica sobre a superfí-

cie do escoamento de água residual ou seca do aerofólio:

• superfície lisa;

• gradiente de pressão e sua variação no escoamento gasoso em

torno do aerofólio;

• superfície com variações de temperatura;

• efeito da taxa de evaporação na transferência de calor;

• efeito da temperatura de recuperação na transferência de calor;

• propriedades termodinâmicas variáveis;

• ocorrência de região de transição laminar-turbulenta;

• nível de turbulência só afeta a previsão da transição laminar-

turbulenta;

• nenhum efeito do raio de curvatura da superfície;

• nenhum efeito da altura do escoamento de água residual;

Domínio IV - escoamento de água líquida residual sobre a superfície sólida do ae-

rofólio:

• superfície lisa;

• gradiente de pressão;

• cisalhamento aplicado pelo escoamento da camada-limite;

• variações de temperatura de superfície;

• propriedades termodinâmicas variáveis;

• padrões de escoamento da água líquida residual que molhem a

superfície do aerofólio totalmente ou parcialmente;

Domínio V - superfície sólida do aerofólio:

• fluxo de calor dos aquecedores;
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• fração da superfície molhada pelo escoamento de água líquida

residual;

• fração da superfície seca exposta ao escoamento de camada-

limite;

• condução térmica unidimensional no sentido do escoamento;

• temperatura constante ao longo da direção normal através dos

diferentes materiais construtivos;

Com essa estratégia de divisão de domínios e suas hipóteses associadas, o

modelo pode ser organizado e simplificado para os objetivos do presente trabalho.

Adicionalmente às hipóteses comuns à todos os modelos, que são citadas acima,

outras, específicas para cada domínio, serão apresentadas nas próximas seções e

capítulos. Uma explicação detalhada sobre os efeitos físicos e os volumes de con-

trole considerados na modelagem de cada domínio ser encontrada na dissertação

de mestrado (SILVA, 2002).

O domínio (I) serve como condição de contorno para os outros cálculos. O do-

mínio (II) é resolvido por um programa externo, que soluciona o escoamento em

torno do aerofólio. Já a modelagens dos domínios (III), (IV) e (V) são desenvolvidas,

verificadas e validadas na presente tese.

O aerofólio é dividido em volumes de controle, representados no destaque da

Fig. 2.3, a partir da estagnação até o bordo de fuga em cada um dos cinco domí-

nios. A discretização segue a mesma estratégia e aplica um esquema de volumes

finitos as equações do modelo matemático. Ou seja, cada domínio possui sua malha

computacional. Logo, cada malha tem o início num elemento próximo à estagnação

e o término em outro elemento próximo ao bordo de fuga ao longo da superfície do

extradorso e do intradorso do aerofólio.

2.5.1 Primeira Lei da Termodinâmica Aplicada à Superfície Só-
lida do Aerofólio

A aplicação da Primeira Lei da Termodinâmica à superfície sólida do aerofólio

(domínio V) resulta em:

d
ds

(
ks ·

dTs

ds

)
− F · hagua · (Ts − Tagua) + q̇′′anti

+ (1− F ) · [−har · (Ts − Trec)] = 0 (2.1)
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Equação (2.1) considera a transferência de calor na direção s mas não considera

na direção y . O fator de molhabilidade é dado pela relação entre área molhada e área

total no volume finito. A distribuição do termo de fluxo de calor q̇′′anti na Eq. (2.1) é

determinada pela densidade de potência dos aquecedores.

A temperatura de recuperação, Trec, utilizada na avaliação da transferência de

calor por convecção em escoamentos compressíveis, é estimada por:

Trec = (1− r ) · Te + r · Ttotal (2.2)

Onde a temperatura da borda da camada-limite, Te, é avaliada no escoamento isen-

trópico desde o escoamento ao longe até uma posição ao redor do aerofólio por:

Te = Ttotal/
(
1 + 0, 2 ·Ma2

e

)
(2.3)

Admite-se que o fator de recuperação é Pr1/2 no regime laminar e Pr1/3 no regime

turbulento. Um fator de molhabilidade F representa a razão entre a área molhada e

seca:

F =
Amolhada

Atotal
⇒


F = 1 totalmente molhada

0 < F < 1 parcialmente molhada

F = 0 totalmente seca

(2.4)

O último ponto nas vizinhanças do bordo de fuga do aerofólio é considerado

adiabático e impermeável, logo não há transferência de calor nem de massa na fron-

teira entre o extradorso e o intradorso. As propriedades termodinâmicas do ar em

escoamento de alta velocidade são avaliadas na temperatura (ECKERT, 1955):

T̄ar = Te + 0, 5 · (Tint − Te) + 0, 22 · (Trec − Te) (2.5)

na qual Tint pode assumir o valor de Ts ou Tagua, dependendo se a superfície está

seca ou molhada, respectivamente,
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2.5.2 Primeira Lei da Termodinâmica Aplicada ao Escoamento de
Água Líquida

A aplicação da Primeira Lei da Termodinâmica ao escoamento de água líquida

resulta em:

F · A · h∗ar · (Trec − Tagua) + F · A · hagua · (Ts − Tagua) + ṁentra · cp,agua · (Tentra − Tref )

− ṁsai · cp,agua · (Tsai − Tref ) + ·A · ṁimp ·
[

cp,agua · (Td − Tref ) +
V 2

d

2

]
+ ṁevap ·

[
ilv − cp,agua · (Tsai − Tref )

]
= 0 (2.6)

na qual,

Tagua = (Tentra − Tsai ) /2 (2.7)

O coeficiente hagua entre o escoamento de água líquida (IV) e a superfície sólida

(V), pode ser calculado por meio da:

1) analogia de Colburn entre transferência de quantidade de movimento e calor no

escoamento da água líquida:

hagua = ρagua · vf (s, δf ) · cp,agua · 0, 5 · Cf · Pr−2/3
agua (2.8)

2) hipótese de perfil linear de velocidades no escoamento da água líquida:

Nuδ =
hagua · δf

kagua
≈ 2 (2.9)

As propriedades termodinâmicas da água são avaliadas na temperatura (EC-

KERT, 1955):

T̄agua = Ts + 0, 5 · (Tagua − Ts) (2.10)

2.5.3 Conservação da Massa Aplicada ao Escoamento de Água
Líquida

Por meio da aplicação do princípio da Conservação da Massa ao escoamento de

água líquida (IV), as seguintes equações são obtidas:

ṁentra + ṁimp = ṁsai + ṁevap (2.11)

A transferência de massa por convecção é definida por Spalding (1963) como:

ṁ′′evap = gm · Bm (2.12)
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Superfície sólida do aerofólio (V)

G

Escoamento de filme d’água (IV)

S

Escoamento de ar-vapor
d’água (II)

evaporação

Mistura de ar-vapor
d’água a Trec

Mistura de ar saturado
e vapor d’agua a Tagua

Figura 2.4: Modelagem da transferência de massa (SPALDING, 1963)

gm = St · G · Le2/3 · ln (1 + Bm)
Bm

(2.13)

Bm =
mfH2O,G −mfH2O,S

mfH2O,S − 1
(2.14)

Com as hipóteses de gás ideal e da lei de Dalton, as frações mássicas bem perto

da superfície do líquido (subscrito S) e no escoamento gasoso da mistura ar-vapor

d’água (subscrito G) são avaliadas por meio de:

mfH2O,G =
pvap,G

1, 61 · pmist ,G − 0, 61 · pvap,G
(2.15)

mfH2O,S =
pvap,S

1, 61 · pmist ,S − 0, 61 · pvap,S
(2.16)

A Fig. 2.4 apresenta um esquema do modelo de transferência de massa adotado

no presente trabalho e as posições onde as pressões de vapor saturado são avali-

adas. A força motriz de transferência de calor é definida como (SPALDING, 1963;

PIMENTA, 1975; KAYS; CRAWFORD, 1993):

Bh =
ṁ′′evap

St∗ · G
(2.17)

Considerando a magnitude do fluxo de transferência de massa e de gradiente de

pressão dos casos-padrão, o efeito da transpiração, causada pelo fluxo de evapora-

ção, na convecção de calor é:

St∗

St
=

ln (1 + Bh)
Bh

(2.18)
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No processo acoplado de transferência de calor e massa, St∗ depende de Bh,

Eq. (2.18), que depende tanto de ṁ′′evap quanto de St∗, Eq. (2.17). O cálculo iterativo

só termina quando a Primeira Lei da Termodinâmica,Eq. (2.6), é satisfeita em cada

volume finito,

A vazão de água líquida captada pelo aerofólio é dada por:

ṁimp = V∞ · β · LWC · ds · 1 (2.19)

na qual o conteúdo de água líquida na nuvem é dado pelo LWC, a velocidade do

escoamento ao longe é representada por Vinfty , e a eficiência de coleta local, β, é a

proporção entre a distância infinitesimal entre duas gotículas de água no escoamento

livre, dy , e a distância entre seus pontos de captação na superfície do aerofólio, ds.

As definições de LWC e β e podem ser verificadas no Anexo A. A eficiência de coleta

é dada por:

β =
dy
ds

(2.20)

No ponto de estagnação do escoamento em torno do aerofólio, é admitido que só

há entrada de água devida à incidência de gotículas. Assim, a Eq. (2.11) é resolvida

a partir do ponto de estagnação até o final da superfície do intradorso e extradorso.

No volume finito onde Tagua atinge a temperatura de solidificação, é admitido que

não há vazão mássica de água líquida de saída, ṁsai = 0, o que marca o começo do

congelamento. Como no modelo básico de Al-Khalil (1991), a Eq. (2.6) não considera

os efeitos da entalpia de solidificação e a Eq. (2.11) despreza a existência de um vo-

lume finito contendo água parcialmente congelada. Estas hipóteses parecem muito

simples, porém são satisfatoriamente conservadoras para verificar se o sistema não

está adequadamente projetado pois: 1) o sistema antigelo é projetado para operar

em temperaturas de superfície sólida médias acima de 0 ◦C; 2) se o efeito do aque-

cimento devido a liberação da entalpia de solidificação fosse considerado, o modelo

iria indicar uma posição inicial de congelamento mais a jusante do que o presente

modelo.

Para possibilitar a comparação dos resultados numéricos com dados experimen-

tais de Al-Khalil et al. (2001), define-se um coeficiente de transferência de calor global

U para contabilizar os efeitos da convecção de calor através das superfícies das in-

terfaces sólido-líquido e líquido-gás (i,e, hagua e har ), a entalpia associada a vazão

de água líquida que entra e sai do volume finito, a entalpia das gotículas de água

incidentes e a entalpia de evaporação:

U =
q̇perd

1 ·∆s ·∆T
(2.21)
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q̇perd = R−1
t · 1 ·∆s ·∆T − ṁevap · (ilv + iagua) + ṁimp · id

+ ṁentra · ientra − ṁsai · isai (2.22)

2.5.4 Conservação da Quantidade de Movimento Aplicada ao Es-
coamento de Água Líquida

Admitindo-se que a água escoa em torno do aerofólio na forma de um filme

contínuo, que não há formação de gotas ou de filetes, o princípio da Conservação da

Quantidade de Movimento aplicado ao escoamento da água líquida resulta em:

1
ρagua

· ∂pe

∂s
= νagua ·

∂2vf (s, y )
∂y2

(2.23)

A Equação (2.23) é resolvida com as seguintes condições de contorno:

y = δf ⇒ µagua ·
[
∂vf (s, y )
∂y

]
δf

= τ + ṁ′′imp · Vd · sinϕ (2.24)

y = 0⇒ v (s, y ) = 0 (2.25)

A solução de Eq. (2.23) fornece um perfil de velocidade no filme de água dado

por:

vf (s, y ) =
∂pe

∂s
· y2

2 · µagua
+
[
τ + ṁ′′imp · Vd · sinϕ− δf (s) · ∂pe

∂s

]
· y
µagua

(2.26)

A altura do filme de água líquida é estimada por:

δf =
ṁentra + ṁsai

2 · ρagua · v̄f
(2.27)

2.6 Implementação Numérica do Modelo Matemático

A simulação térmica de aerofólios com sistemas antigelo compreende:

1) código externo para solucionar o escoamento em torno do aerofólio e calcular as

trajetórias das gotículas de água sub-resfriadas;

2) programa para simular o desempenho térmico do sistema antigelo do aerofólio

aeronáutico (programa principal), iniciado no mestrado e continuado na presente

tese;

3) sub-rotina, chamada pelo programa principal, para cálculo da molhabiliadade da

superfície do aerofólio de acordo com o padrão de escoamento da água líquida
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residual, desenvolvidas na presente tese;

4) sub-rotina, chamada pelo programa principal, para resolver a camada-limite de

quantidade de movimento e térmica com gradiente de pressão variável e transição

laminar-turbulenta sobre superfícies não-isotérmicas, lisas e com transpiração,

implementadas na presente tese;

5) sub-rotina, chamada pela sub-rotina de camada-limite, para prever o início e o

término da região de transição da camada-limite em torno do aerofólio, também

implementadas na presente tese;

2.6.1 Solução do Escoamento e das Trajetórias das Gotículas

O código externo requer dados da geometria do perfil do aerofólio, do ambiente

(LWC, MVD, T∞, p∞) e da condição de voo (V∞, α) para fornecer as distribuições

de coeficiente de pressão Cp e eficiência de coleta local β. No presente trabalho,

somente dois tipos de soluções são requeridas do código externo para gerar as en-

tradas para a simulação do sistema antigelo:

• solução do escoamento em torno do aerofólio;

• solução das trajetória das gotículas de água carregadas pelo escoamento;

• estimativa da distribuição de β na superfície do aerofólio,

2.6.2 Estrutura da Implementação Numérica

Para representar adequadamente os fenômenos de transferência de calor e

massa, foi implementado um novo programa de simulação térmica (SILVA, 2002;

SILVA; SILVARES; ZERBINI, 2007a). A Fig. 2.5 apresenta um resumo da imple-

mentação numérica. O programa principal de simulação começa o cálculo depois

da coleta dos dados do usuário e do código externo. Uma rotina de avaliação de

camada-limite fornece distribuições de har e Cf em torno do aerofólio. As equações

de conservação de massa e quantidade de movimento aplicadas ao escoamento de

água líquida são resolvidas para, depois, possibilitar a aplicação da Primeira Lei da

Termodinâmica ao escoamento de água e à superfície sólida. A solução do sistema

de equações em cada volume finito é considerada satisfatória quando os fluxos de

transferência de calor e massa por convecção convergem. Assim, as equações são

resolvidas em todos os volumes finitos ao longo do intradorso, a partir do ponto de

estagnação até o último elemento no bordo de fuga. De forma análoga, as equações
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Código Externo

Campo de escoamento

e dados de incidência

Usuário
Condições de vôo e gelo

Configuração dos aquecedores e

densidade de potência

Arquivos de entrada

Subrotina de camada limite

Conservação de massa e momento

do filme de água. Primeira lei da

Termodinâmica aplicada à água

e superfície sólida

q̇i
j = q̇

i−1

j

j = nestag até nsup

j = nestag até ninf

Distribuição de temperaturas

na superfície sólida e vazão

de água residual

q̇i
j = q̇i

j−1

na estagnação

Repetir até o fluxo

de calor na estagnação

convergir

Repetir até que os fluxos

de calor convectivos convirjam

em cada volume finito

Repetir para todos

primeiro na superfície inferior

e depois, na superior

os volumes finitos:

Código de Antigelo Térmico

Figura 2.5: Estrutura da implementação numérica

são resolvidas ao longo do extradorso. Este procedimento de solução é, então, repe-

tido até que a continuidade do fluxo de calor no ponto de estagnação seja verificada.

No final do processo de cálculo, o programa é capaz de estimar os parâmetros ope-

racionais do sistema antigelo, como as temperaturas de superfície, Ts, e vazões de

água líquida residual, ṁrun.
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3 MODELAGEM DA MOLHABILIDADE

DA SUPERFÍCIE DE AEROFÓLIOS

COM SISTEMA TÉRMICO DE

ANTIGELO

O escoamento de líquidos sobre superfícies sólidas sob ação das forças de ci-

salhamento ou da gravidade é um fenômeno importante para muitas aplicações de

engenharia. Em muitos equipamentos e processos, o líquido pode sofrer evaporação

ou congelamento enquanto escoa sobre uma superfície sólida.

Há o escoamento de líquido por cisalhamento nas seguintes aplicações:

1) nas turbinas a vapor, quando há a formação de um filme de água líquida nas

superfície das pás dos últimos estágios devido à presença de gotículas de con-

densado, que incidem e escoam sobre as pás dos rotores e estatores (TRELA;

MIKIELEWICZ, 1992);

2) no resfriamento industrial de alimentos, com escoamento bifásico ar-água, as

gotículas de água líquida captadas escorrem sobre os alimentos e causam um

aumento significativo do coeficiente de transferência de calor por convecção, de-

vido ao efeito térmico da evaporação (ALLAIS; ALVAREZ; FLICK, 1997; AIHARA,

1990);

3) na superfície sólida da asa de aeronave equipada com sistema antigelo térmico.

Neste último caso, a evaporação da água líquida precisa ser maximizada e o

congelamento residual a jusante da área protegida minimizado. O desempenho

do sistema de antigelo térmico será dependente do padrão do escoamento da

água líquida e da fração de área molhada da superfície (AL-KHALIL, 1991; AL-

KHALIL; KEITH; DE, 1994; SILVA; SILVARES; ZERBINI, 2006).

Na operação de sistemas antigelo, há o escoamento de água por cisalhamento

e gradiente de pressão aplicado pelo escoamento concorrente de um gás em alta
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velocidade. Há também a contribuição da quantidade de movimento das gotículas

captadas para a movimentação da água líquida.

Quando uma aeronave atravessa uma nuvem, muitas gotículas sub-resfriadas

de água líquida são captadas por bordos de ataque aerofólios, entradas de ar de

motores, hélices, sensores e antenas. As gotículas podem congelar no local de

impacto ou escoar e congelar numa posição mais a jusante da região de incidência.

Por outro lado, quando um aerofólio equipado com sistema antigelo entra numa

nuvem, as gotículas de água líquida sub-resfriada incidem no bordo de ataque e for-

mam pequenas gotas (beads) na posição de incidência. Essas gotículas podem ficar

estáticas, sem escoar, devido a resistência da tensão superficial. Com maior tempo

de exposição ao escoamento bifásico ar-água dentro da nuvem, o número de gotas

na superfície aumenta até o começo da coalescência, que aumenta a dimensão das

gotas e diminui seu número. Com o aumento de dimensões das gotas, as forças de

cisalhamento se sobrepõem as tensões de superfície e a água líquida escoa sob a

forma de um filme ou de filetes (ROTHMAYER; TSAO, 2001).

s

y

Superfície do Aerofólio

Escoamento de Água Residual

Camada-Limite

Interface Média Gás-Líquido

δf

Figura 3.1: Escoamento de um filme de água líquida movido por cisalhamento,
depois de Rothmayer e Tsao (2000)

Se houver a formação do filme, a água escoa para regiões a jusante pela ação

das forças de cisalhamento aplicadas pelo escoamento de ar em torno do aerofólio,

como mostrado na Fig. 3.1. Devido ao efeito da captação de gotículas, da evapora-

ção, do cisalhamento ou do aquecimento, a espessura do líquido pode variar (diminuir

ou aumentar) ao longo do escoamento.

Caso uma determinada altura mínima de filme de água for atingida, o cisalha-

mento aplicado pelo escoamento externo sobre o escoamento de água líquida su-

pera a tensão superficial da água líquida. Nesse momento, ocorre a ruptura do filme

contínuo e formam-se filetes (rivulets) de água líquida, que continuam a escoar para

regiões a jusante.
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Na passagem do padrão de escoamento de filme para o de filetes, há uma dimi-

nuição de área molhada, pois existem regiões secas entre os filetes, onde a superfí-

cie sólida fica exposta diretamente ao escoamento do ar. Devido a conservação da

massa de água líquida, a espessura dos filetes é maior do que a do filme, pois há a

mesma quantidade de água numa área transversal menor.

O escoamento dos filetes diminui a efetividade da transferência de calor do sis-

tema antigelo para a água, já que as áreas de contato líquido-sólido e líquido vapor

são menores nos filetes do que no filme de água líquida. Consequentemente, a água

pode não ser evaporada totalmente e, então, escorrer a jusante da região protegida

e formar, naquele local, o gelo residual (runback ice).

Direção do
escoamento

Filme contínuo

Molhado

Seco

Espaçamento
entre filetes

A A

z

s

Final dos filetes

Escoamento
de filme
contínuo

Escoamento
de filete

Posição de rompimento
do filme

Figura 3.2: Escoamento de filme contínuo e de filetes, depois de Mikielewicz e
Moszynski (1975)

Os fluxos de calor entre a superfície da água líquida e o escoamento do ar

q̇′′molhado, e entre a superfície sólida e o escoamento do ar q̇′′seco podem ser expres-

sos como:

q̇′′molhado = U∞ · F ·∆T (3.1a)

q̇′′seco = har · (1− F ) ·∆T (3.1b)

q̇′′total = q̇′′seco + q̇′′molhado (3.1c)

F =
Amolhada

A
(3.1d)

Na qual, U∞ é o coeficiente global de transferência de calor, que combina efeitos

térmicos acoplados de convecção, evaporação, escoamento do líquido e captação
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de gotículas; har é o coeficiente de transferência de calor somente por convecção; e

q̇′′total é o fluxo de calor na superfície sólida do aerofólio, ou seja, a carga térmica por

unidade de área.

A Fig. 3.2 apresenta uma vista de topo de um escoamento de filetes sobre uma

superfície sólida e as regiões secas entre os filetes, segundo o modelo de Mikielewicz

e Moszynski (1975).

No presente trabalho, considera-se as seguintes hipóteses simplificadoras para

a modelagem matemática da ruptura do filme e formação dos filetes no escoamento

de água líquida residual:

1) que o sistema antigelo opera no regime permanente;

2) que há um escoamento de um filme contínuo de água (F = 1) na região de cap-

tação, ou seja, não há escoamento de filetes ou gotas estáticas (paradas);

3) que os filetes escoam de forma retilínea;

4) que o espaçamento entre filetes é constante a jusante da posição de ruptura do

filme de água;

5) que a ruptura do filme de água ocorre de forma concentrada, numa mesma linha

na direção transversal ao escoamento;

6) que a ruptura do filme de água é abrupta, i.e., a molhabilidade da superfície de-

cresce instantaneamente de F = 1, da superfície totalmente molhada pelo filme

contínuo, para um valor de 0 < F < 1, da superfície parcialmente molhada pelo

escoamento de filetes;

7) que o ângulo de contato da água sobre a superfície do aerofólio, α, é constante,

ou seja, não varia durante o escoamento dos filetes nem é afetado por variações

de temperatura da água.

3.1 Modelagem do Escoamento Água Líquida Resi-
dual

3.1.1 Padrão de Escoamento de Filme Contínuo

O campo de velocidades unidimensional v = v (y ) do filme de água líquida movido

por cisalhamento e gradiente de pressão é descrito pelo escoamento de Poiseuille:

v =
1
µ

dp
dz

y2 +
(
τ

µ
− 2
µ

dp
dz
δf

)
y (3.2)
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Se os efeitos do gradiente de pressão sobre o filme forem desprezíveis, o filme

de água líquida é movido somente por cisalhamento e o campo de velocidades é

descrito pelo escoamento de Couette:

v =
τ

µ
y (3.3)

A hipótese de escoamento promovido apenas por cisalhamento foi adotada na

modelagem matemática de filmes líquidos em turbinas a vapor e em aerofólios

aeronáuticos equipados com sistema antigelo. Considera-se que o escoamento

de Couette foi uma hipótese adotada somente para simplificar o modelo (ou ad

hoc), já que os autores não apresentaram análises para confirmá-la (MIKIELEWICZ;

MOSZYNSKI, 1975; AL-KHALIL, 1991)..

Rothmayer e Tsao (2000) estudaram o escoamento de um filme da água líquida

(5 ≤ δf ≤ 50µm) com ondas sobre um aerofólio movido pelo escoamento de uma

camada-limite de ar. Os autores concluíram que existe uma espessura crítica na qual

as ondas da superfície da água líquida deixam de ser movidas principalmente por

cisalhamento e começam ser movidas por gradiente de pressão. O crossover entre

a força motriz de cisalhamento e a pressão ocorre quando a espessura do filme é

uma fração da espessura da camada-limite, que pode ser de 5 a 40% dependendo

das condições do escoamento. Segundo o desenvolvimento desses autores, se a

espessura do filme for muito menor do que o limite crítico de crossover, a hipótese

de escoamento de Couette é válida.

3.1.2 Padrão de Escoamento de Filetes

Depois da ruptura do filme, a água líquida escoa na forma de filetes sobre a

superfície sólida do aerofólio. A Fig. 3.3 apresenta um corte transversal do filete

e os seus principais parâmetros, onde as coordenadas são (r , θ, z); R é o raio da

superfície do filete; α é o ângulo de contato entre o líquido e a região bifásica; z

é a posição na direção normal do plano de corte. Já a coordenada cartesiana w ,

associada à largura do filme contínuo, tem origem no centro do filete na direção da

interface sólido-líquido na base do filete; a coordenada cartesiana y , associada à

altura do filme contínuo, é normal a superfície sólida.

Se considerarmos a distância entre as linhas de centro de dois filetes consecu-

tivos λf e um filete com geometria de segmento de cilindro de raio R com ângulo de

contato α, a área molhada pelo filete é definida por 2R sin θ. Logo, a fração de área
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y

b

α

R

R

θ

λ

superfície do aerofólio

Figura 3.3: Geometria do filete (corte A-A da Fig. 3.2)

molhada da superfície é:

Fr =
2R sinα
λf

(3.4)

As velocidades dentro do filete de líquido podem ser representadas como um

campo unidimensional v = v (y ), de forma similar a um escoamento em um filme,

como na Eq. (3.3). Porém, para isso é necessária a definição da distância da su-

perfície do filete de líquido até a superfície sólida em função θ como (MIKIELEWICZ;

MOSZYNSKI, 1975):

h(w) = R · (cos θ − cosα) (3.5)

Quando θ = 0, a posição w0 está na linha de centro e a distância entre a super-

fície do filete e a superfície sólida h(w0) é máxima. Assim a altura do filete é dada

por:

θ = 0 ⇒ hr = R · (1− cosα) (3.6)

Por outro lado, quando θ = α = 90◦ a distância entre a superfície do filete é nula

h(w1) = 0, ou seja, as superfície das interfaces líquido-gás e líquido-sólido do filete

se encontram na posição w1.

Substitui-se a Eq. (3.5) na (3.3) ou, se o gradiente de pressão for importante, na

Eq. (3.2), para avaliar o campo de velocidades unidimensional nos filetes.

Para melhorar as previsões de altura crítica de filme, na qual a ruptura ocorre e

causa a formação de filetes, do seu modelo unidimensional, Mikielewicz e Moszynski

(1978) desenvolveram um procedimento para estimar o campo de velocidades bidi-

mensional v (x , y ) por meio de uma transformação conforme de coordenadas.

Segundo Mikielewicz e Moszynski (1978), para escoamento movido por cisa-

lhamento simples, a hipótese de perfil unidimensional de velocidades gera desvios

menores que 20% na energia mecânica total, para α < 60◦, se comparada com
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resultados do modelo bidimensional de velocidades.

Towell e Rothfeld (1966) e Bentwich et al. (1976) desenvolveram outros procedi-

mentos para calcular v (x , y ) no filete de líquido retilíneo por meio de soluções ana-

líticas ou com interpolação. Allen e Biggin (1974) resolveram o escoamento de um

filete de líquido sobre um plano inclinado com o método de elementos finitos para

estimar v (x , y ).

Recentemente, Al-Khalil (1991) também usou elementos finitos para estimar a

distribuição de velocidades no filete e comparar com a aproximação de escoamento

de Couette. Para possibilitar a implementação em programas de simulação de sis-

temas antigelo, o autor definiu funções trigonométricas interpoladoras, chamadas de

regression model nas Figs. 3.4(a), 3.4(b) e 3.4(c), a partir dos resultados numéricos

do campo v (x , y ) obtidos por meio da análise de elementos finitos, chamadas de

numerical Figs. 3.4(a), 3.4(b) e 3.4(c).

(a) α = 20◦

(b) α = 40◦

(c) α = 60◦

Figura 3.4: Velocidades no filete. Comparação solução bidimensional numérica e
interpolada com aproximação de filme (AL-KHALIL, 1991)

A Fig. 3.4 apresenta os resultados de estudo paramétrico para demonstrar o des-
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vio das soluções do campo do escoamento com a variação do ângulo de contato α

(AL-KHALIL, 1991; AL-KHALIL; KEITH; DE, 1994). Para α ≤ 20◦, os resultados do

modelo de filme unidimensional (film na legenda da Fig. 3.4) são próximos da solução

numérica de elementos finitos (numerical na Fig. 3.4) e da interpolação trigonomé-

trica (regression model na Fig. 3.4). Para α ≤ 40◦, o modelo de filme unidimensional

(film) produziu resultados mais afastados da solução numérica de elementos finitos

e da interpolação trigonométrica, principalmente na região mais periférica do filete.

Para α ≥ 60◦, o modelo de filme unidimensional produziu resultados que se dis-

tanciam da solução numérica de elementos finitos e da interpolação trigonométrica

conforme a Fig. 3.4(c). As previsões da interpolação trigonométrica (regression) e a

solução numérica de elementos finitos (numerical) para o campo bidimensional de

velocidades no interior do filete não apresentaram desvios para α ≤ 60◦, conforme

as Figs. 3.4(a), 3.4(b) e 3.4(c).

Se a hipótese do filete com forma de segmento de cilindro não for adotada, a

geometria bidimensional da interface líquido-gás precisa ser estimada. El-Genk e

Saber (2001) estimaram o raio de curvatura da superfície do filete por meio da equa-

ção de Laplace, que aplica o equilíbrio da tensão na superfície líquido-vapor com as

pressões interna e externa ao filete.

3.1.3 Critérios para a Ruptura do Padrão Filme de Líquido Contí-
nuo

Diversos critérios foram desenvolvidos para determinar a espessura crítica de

filme de líquido e início da formação de filetes. Os modelos tem como base os con-

ceitos de energia total mínima, equilíbrio de forças e análises de estabilidade.

Os principais critérios, que foram encontrados na literatura, são apresentados e

comentados na Tabela 3.1.

Neste trabalho, foi adotado o critério da Energia Total Mínima (ETM) devido a:

1) simplicidade de implementação no programa de simulação térmica de aerofólios

com sistema antigelo;

2) menores desvios entre as suas previsões e dados experimentais em relação aos

outros procedimentos encontrados na literatura;

3) aplicação do critério à simulação térmica de desempenho de aerofólios com sis-

temas antigelo por outros pesquisadores (AL-KHALIL, 1991).
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Tabela 3.1: Resumo dos critérios de ruptura de filmes de líquido

Critério Autores Comentários

Energia total mínima Hobler (1965), Bankoff
(1971a), Mikielewicz e
Moszynski (1975), Al-Khalil
(1991), Saber e El-Genk
(2004)

• considera efeito do
ângulo de contato;

• estima altura crítica de
ruptura do filme h0,
fração de área
molhada F , raio do
filete R;

• apresenta os menores
desvios entre
resultados numéricos e
dados experimentais
dentre os critérios
desta tabela;

• é fundamentada em
conceitos
termodinâmicos

Equilíbrio de forças Hartley e Murgatroyd (1964) • só considera o
equilíbrio de forças no
ponto de estagnação
da região seca;

• previsões só tem
desvio pequeno em
relação aos
experimentos se forem
adotados ângulos de
contato não-realistas

Potência transmitida mínima Hartley e Murgatroyd (1964) • mínima taxa de
variação de energia
total numa seção
transversal;

• não considera ângulo
de contato no
equacionamento;

• baseia-se em hipótese
ad-hoc sem
fundamento físico;

Estabilidade linear Bankoff (1971b) • perde sentido se a
amplitude da
perturbação para
quebrar o filme não for
infinitesimal;

• não considera ângulo
de contato no
equacionamento
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3.1.4 Outros Modelos para a Ruptura do Filme Contínuo

Mikielewicz e Moszynski (1978) resolveram o sistema de equações do critério

Energia Total Mínima (ETM) com hipóteses de cisalhamento simples, mas com um

perfil bidimensional de velocidades.

Comparando os resultados dos modelos que consideram campo de velocidades

unidimensional e bidimensional no filete sob ação de escoamento cisalhante de um

gás, a diferenças máximas entre as previsões de ecin e ṁ′f são: 1) para θ = 40◦ os

desvios são desprezíveis; 2) para θ = 60◦ os desvios são ≈ +31% (unidimensional)

e ≈ +8% (bidimensional) e 3) para θ = 90◦ os desvio são ≈ +57% (unidimensional)

e ≈ +25% (bidimensional).

Para desenvolver um modelo de simulação de sistema antigelo térmico, que con-

sidera o efeito térmico do escoamento de filme e filetes sobre a superfície sólida de

um aerofólio, Al-Khalil (1991): 1) implementou critério de energia total mínima para

ruptura do filme e formação de filetes; 2) adotou perfil de velocidades bidimensio-

nal; 3) calculou campo de velocidades e de temperatura no filete por meio de método

numérico (elementos finitos) e por interpolação, para acelerar o cálculo dos filetes du-

rante a simulação; 4) admitiu cisalhamento simples no filme e nos filetes; 5) adotou

uma forma de segmento de cilindro para o filete; 6) modelou o filete como retangular

no modelo antigelo, mas definiu um fator de correção de área para contabilizar a di-

ferença entre a forma cilíndrica e retangular; 7) implementou o modelo de filete com

evaporação e congelamento sobre a superfície da asa.

(a) Espessura de filme (b) Fração de área molhada (c) Correção para filete

Figura 3.5: Resultados de simulação de sistema antigelo com modelo de filetes
(AL-KHALIL, 1991)

Na Fig. 3.5, são apresentados os resultados numéricos de Al-Khalil (1991) para

h, F e para um fator de correção ξ, que corrige erros na área líquido-vapor, gerados

pela adoção da hipótese de filete retangular. O autor optou por manter o escoamento

de filme na região de captação de gotículas, mesmo quando a espessura do filme é

menor do que a crítica. Assim que o filme sai da área de captação, a formação dos

filetes ocorre imediatamente, como apresentado na Fig. 3.5(a), e a fração de área
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molhada passa de F = 1 para um valor de F ≈ 0.75, na Fig. 3.5(b). Com base em

experiência, o autor admitiu α = 40◦ para os filetes para o caso simulado mostrado

na Fig. 3.5(c).

Trela e Mikielewicz (1992) identificaram instabilidades tridimensionais em filmes

de líquidos movidos por cisalhamento sobre a superfície de um cilindro aquecido

imerso num escoamento bifásico de ar e gotículas de água líquida, em alta e baixa

velocidade. Depois de captada pelo cilindro, a água líquida escoa e forma instabi-

lidades na direção transversal ao escoamento. A partir de experimentos e desen-

volvimento teórico, os autores concluíram que o número de onda das instabilidades

tridimensionais podem ser relacionadas ao número de filetes formados após a rup-

tura do filme.

El-Genk e Saber (2001), El-Genk e Saber (2002), Saber e El-Genk (2004) de-

senvolveram trabalhos sobre previsão da espessura crítica para ruptura de filme de

líquido em filetes que consideram: 1) critério de energia total mínima ETM; 2) esco-

amento de Couette; 3) campo bidimensional de velocidades v (x , y ); 4) perfil do filete

calculado φ(x , y ). Com isso, o desvio das previsões numéricas em relação a vários

conjuntos de dados experimentais foram obtidos: 1) para h0 o desvio é de 10 a 15%

e 2) para Fr o desvio é de 20%.

3.2 Critério de energia total mínima

O critério da energia total mínima propõe um sistema de três equações para

encontrar a espessura mínima de filme h0, fração de área molhada F e raio do filete

R, ou seja, três incógnitas, na posição da ruptura do filme. O sistema de equações

do modelo matemático é composto por princípios termodinâmicos de conservação,

que são:

1) conservação da massa na transição de escoamento de filme para o de filetes no

sentido do escoamento;

2) conservação da energia total (Etotal = Ecin+Esup) na transição do escoamento do

filme para os filetes no sentido do escoamento;

3) minimização da energia mecânica total no filete, pois a sua configuração geo-

métrica é estável quando sua energia mecânica total é mínima;
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3.2.1 Modelo Matemático de Mikielewicz e Moszynski (1975)

As vazões mássicas no filme ṁ′f e no filete ṁ′r por unidade de largura são deter-

minadas por:

ṁ′f =
∫ h0

0
ρaguav (y )dy (3.7)

ṁ′r =
1
λf

∫ R sin θ

0

∫ h(w)

0
ρaguav (w , y )dydw (3.8)

Onde v = v (y ) é o perfil de velocidades do filme de um escoamento de Couette.

As energias mecânicas totais do filme ef e no filete er por área da base do filme são:

Ef

1 · λf
= ef =

∫ h0

0

ρagua

2
v2(y )dy + σls + σlv (3.9)

Er

1 · λr
= er =

1
λf

∫ R sin θ

0

∫ h(w)

0
ρaguav2(w , y )dydw

+
(

2Rθ
λf

+ cos θ − R sin 2θ
λf

)
σlv + σls (3.10)

A configuração mais estável do escoamento de filetes é obtida por meio da mini-

mização da energia mecânica total dos filetes por área de filme em relação a fração

de área molhada Fr :
∂er

∂Fr
= 0 e

∂2er

∂F 2
r
> 0 (3.11)

3.2.2 Fundamento Termodinâmico do Critério da ETM

O critério da Energia Total Mínima (ETM) e seu conjunto de hipóteses podem ser

deduzidos a partir da função de Helmholtz:

F = Etotal − T · S = Ecin + Epot + U − T · S (3.12)

Onde Etotal é a soma da energia cinética Ecin, da potencial Epot e da energia

interna U; S é a entropia; T é a temperatura.O diferencial da função de Helmholtz

Eq. (3.12) é dado por:

dF = dEcin + dEpot + dU − T · dS − S · dT (3.13)

Se for admitido que o processo é reversível, a combinação da Primeira com a

Segunda Lei da Termodinâmica, Eqs. (3.14a) e (3.14b), resulta na Eq. (3.14c) apre-
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sentada abaixo:

dU = δQ + δW (3.14a)

dS =
δQ
T

∣∣∣∣
rev

(3.14b)

δW = dU − T · dS (3.14c)

Onde δQ é o calor recebido do meio pelo sistema através um processo reversível

e δW é o trabalho realizado pelo meio no sistema, desse modo, ambos δW > 0 e

δQ > 0 aumentam a energia interna dU > 0. Considerando que o único trabalho é

aquele realizado pelas forças superficiais,

δW =
∑

σi · dAi , (3.15)

a Eq. (3.13) resulta em:

dF = dEcin + dEpot − S · dT +
∑

σi · dAi (3.16)

Onde Ai é a área da interface i líquido-vapor, líquido-sólido ou sólido-vapor; σi

é a tensão superficial entre as fases na interface i . Se os efeitos das variações da

temperatura e da energia potencial são desconsiderados e a Eq. (3.16) é simplificada

para:

dF = dEcin +
∑

σi · dAi (3.17)

O princípio de equilíbrio termodinâmico é aplicado ao escoamento dos filetes

para estimar a largura de filete mais estável por meio da minimização da função de

Helmholtz. Se o diferencial da Eq. (3.17) for dividido pelo diferencial da área da base

do filete temos:
dF
dAr

=
dEcin

dAr
+
∑

σi ·
dAi

dAr
(3.18)

Considerando que a distância entre filetes λf é constante e que os filetes tem

comprimento unitário:

Ar = Fr · λf · 1 e dAr = λf · dFr (3.19)

Onde Ar é a área da base do filete. A Eq. (3.18) é desenvolvida com auxílio da

Eq. (3.19) e igualada a zero (dF /dAr = 0). Assim o critério da Energia Total Mínima

(ETM) da Eq. (3.11) é obtido por meio da minimização da função de Helmholtz F em

função da área da base do filete Ar .
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3.2.3 Determinação do Ângulo de Contato

Aplicação do equilíbrio de tensões superficiais a um filete sobre um sólido numa

atmosfera gasosa resulta na equação de Young:

σlv cosα = σsv − σsl (3.20)

O trabalho de adesão wsl é o trabalho mínimo (processo reversível) por unidade

de área necessário para desprender o líquido de uma superfície sólida, ou seja, con-

siderando uma mesma área, as novas interfaces líquido-vapor e sólido-vapor apare-

cem e a interface sólido-líquido desaparece. A aplicação da função de Helmholtz ao

processo reversível e isotérmico de desprendimento de uma área unitária do líquido

do sólido resulta em:

wsl = σlv + σsv − σsl (3.21)

O trabalho de adesão por unidade de área é definido por Fowkes (CAREY, 1992)

como:

wsl ≈ 2 (σlvσsv )1/2 (3.22)

Com as Eqs. (3.20) e (3.21), o ângulo de contato pode ser avaliado por meio

do modelo semi-empírico simplificado de Girifalco-Good (CAREY, 1992; ADAMSON,

1990):

cosα =

2
(
σsv
σlv

)1/2
− 1 se σsv > σlv

1 se σsv ≤ σlv

(3.23)

Mikielewicz e Moszynski (1982) utilizam uma relação semi-empírica para água

molhando superfícies metálicas cosα = σc/σlv , onde σc é o valor da tensão crítica

no qual o líquido molha completamente o sólido (IHNATOWICZ; GUMKOWSKI; MI-

KIELEWICZ, 1979).

As equações acima são apenas exemplos de como α poderia ser calculado,

pois há vários modelos matemáticos para a determinação do ângulo de contato. As

referências encontradas não divulgaram a margem de erro nem a faixa de validade

das expressões semi-empíricas. As superfícies de alumínio polido limpo, como os

bordos de ataque de asas de aeronaves com sistemas antigelo de ar quente, tem

comportamento hidrofóbico. Além disso, as gotas de água apresentam valores de α

diferentes em temperaturas moderadas e em altas. Por meio de um ajuste linear de

dados experimentais, Bernardin et al. (1997) concluiu que α ≈ 90◦ se a temperatura

da superfície de alumínio menor do que 120◦C.
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3.3 Inclusão do Efeito da Formação de Filetes de
Água Líquida sobre o Aerofólio

O modelo-base do escoamento bifásico em torno de aerofólios com sistema tér-

mico de antigelo, descrito no Capítulo 2, é modificado para incluir o efeito da molha-

bilidade variável da superfície do aerofólio, gerada pela ruptura do filme contínuo e

a formação dos filetes de água. Nas próximas seções, são descritas as equações

adicionadas àquele modelo matemático por Silva, Silvares e Zerbini (2006).

3.3.1 Escoamento do Filme de Água Líquida

O escoamento de água na forma de filme contínuo é descrito pela aplicação

do princípio da quantidade de movimento ao escoamento de Poseuille, ou seja, a

solução da equação da quantidade de movimento Eq. (2.23) com as condições de

contorno da Eq. (2.25).

O perfil de velocidades no filme de água líquida movido por cisalhamento e gra-

diente de pressão é dado pela Eq. (2.26), que é repetida aqui para referência:

vf (s, y ) =
∂pe

∂s
· y2

2 · µagua
+
[
τ + ṁ′′imp · Vd · sinϕ− δf (s) · ∂pe

∂s

]
· y
µagua

A espessura do filme de água (δf ) é estimada com a velocidade média v̄f , obtida

pela média das vf calculada pela Eq. (2.26) em y na posição s:

δf =
ṁentra + ṁsai

2 · ρagua · v̄f

3.3.2 Ruptura do Filme e Formação dos Filetes

Mikielewicz e Moszynski (1975) propõem o critério da Energia Total Mínima

(ETM) que possui quatro equações para achar a altura crítica do filme contínuo h0,

a molhabilidade gerada pela presença dos filetes Fr , o raio do filete R e a distância

entre filetes λf .

Na Primeira Lei da Termodinâmica aplicada à superfície do aerofólio e ao es-

coamento de água líquida, Eqs. (2.1) e (2.6), o efeito da formação dos filetes é

considerado por meio da inclusão fator de molhabilidade global F , que é composto

por:

F = Fr · Fs (3.24)

Onde Fr é a razão entre a largura da base do filete e a distância entre dois
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centros de filetes; Fs é a razão da comprimento molhado na direção do escoamento

e comprimento total do volume finito (SILVA; SILVARES; ZERBINI, 2006)

Com a hipótese de geometria de segmento de cilindro apresentado na Fig. 3.3,

que é um corte transversal na seção AA do escoamento apresentado na Fig. 3.2, o

fator de molhabilidade Fr é dado pela Eq. (3.4).

Considerando um escoamento de Couette e as Eqs. (3.7) e (3.8) (MIKIELEWICZ;

MOSZYNSKI, 1975), a vazão mássica do filme ṁ′f e do filete ṁ′r são estimadas por:

ṁf

λf
= ṁ′f =

ρτ

2µ
h2

0 (3.25)

ṁr

λf
= ṁ′r =

ρτ

µ

φ(α)
λf

R3 (3.26)

Segundo Mikielewicz e Moszynski (1975), a energia mecânica total do filme e

dos filetes por área de interface sólido-líquido do filme, Eqs.(3.9) e (3.10), resultam

em:

ef =
ρτ 2

6µ2
h3

0 + σlv + σls (3.27)

er =
ρτ 2

6µ2
· g(α) · h3

0 ·
(

sinα
φ(α)

)3/2

· F−1/2
r

+
(

Fr
α

sinα
+ cosα− Fr cosα

)
· σlv + σls (3.28)

A aplicação dos princípios da conservação de massa (ṁf = ṁr ) e de energia mecâ-

nica total (ef = er ) na transição do padrão de escoamento de filme para o de filetes,

ou seja, a Eq. (3.25) é igual à Eq. (3.26) e a Eq. (3.27) é igual à Eq. (3.28) na posição

da ruptura do filme de água, resulta em:

R = h0

(
sinα
φ(α)Fr

)1/2

(3.29)

h+ = g(α)
(

sinα
φ(α)

)3/2

· F−1/2
r +

( α

sinα
− cosα

)
· Fr

− (1− cosα)− h+ = 0 (3.30)

Onde a altura crítica adimensional do filme é definida como:

h+ =
ρτ 2h3

0

6µ2σfg
(3.31)

A configuração mais estável para o escoamento dos filetes de água é encontrada por
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meio da aplicação do critério da ETM, ou seja, a minimização de er , Eq. (3.28), em

relação a Fr conforme a Eq. (3.11), ou seja:

∂er

∂Fr
= 0 e

∂2er

∂F 2
r
> 0

Com as Eqs. (3.29),(3.30) e (3.11), a espessura crítica adimensional h+ resulta em:

h+ = (3.2)−3/2 ·
( α

sinα
− cosα

)
·
[
h+ · g(α)

]2/3 · sinα
φ(α)

− (1− cosα) (3.32)

Adotou-se a hipótese que devido à captação múltipla e a deformação das gotículas

no momento do impacto, a superfície do aerofólio permanece totalmente molhada a

montante dos limites de captação no extradorso e intradorso.

Logo, as Eqs. (3.24), (3.29), (3.31), (3.32) são resolvidas para estimar Fr , R, λf

e h0 nas posições de limite de incidência de gotículas do extradorso e intradorso do

aerofólio.

Quando a altura do filme é menor que a altura crítica nos limites da região de

incidência, δf < h0, considera-se que h0 = δf e, consequentemente, não se aplica o

critério da ETM. Nesse caso, h0 é conhecido e somente Fr , R e λf são estimados

por meio das Eqs. (3.24), (3.29) e (3.31).

3.3.3 Escoamento de Filetes de Água Líquida

Nas posições a jusante da posição de ruptura do filme de água líquida, os parâ-

metros do escoamento de filetes (R, Fr , λf ) são calculados por meio da definição de

molhabilidade, da hipótese de distância entre filetes λf constante e da conservação

da massa do escoamento de água líquida para o de filetes.

Na região sem incidência de gotículas, mas com a presença dos filetes, a vazão

de água líquida é dada por:

ṁ′r ,in = ṁ′r ,out + ṁ′r ,evap (3.33)

Considerando que µ, ρ, τ , α e Fr são constantes dentro de cada volume finito,

temos que:

R2
out = R2

in +
2µα
ρτφ(α)

· (−ṁ′′r ,evap ·∆s) (3.34a)

Fr =
2Rm sinα

λf
(3.34b)

λf = λf ,0 (3.34c)
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onde
ṁr ,evap

λf
= ṁ′r ,evap = ṁ′′r ,evap ·∆s · Fr · Fs · ξ (3.35)

O fator ξ é a correção para compensar a curvatura da superfície superior do

filete, dada pela razão entre a área exposta de um filete, com forma de segmento

cilíndrico, e a área da largura na sua base. Conforme mostrado na Fig. 3.3, esse

fator é estimado por:

ξ =
2Rα

2R sinα
=

α

sinα
(3.36)

Como na Eq. (3.5), o raio do filete R se correlaciona a sua altura hr (distância do

centro até o topo do segmento de cilindro) por meio da Eq. (3.6):

hr = R · (1− cosα) (3.37)

A espessura do escoamento da água líquida na forma de filme e filetes é dado

por valores de: a) δf nas regiões de incidência de gotículas, em posições a montante

da ruptura do filme; b) h0 nas posições de ruptura do filme; c) hr nas regiões a jusante

da ruptura do filme;

3.4 Verificação dos Resultados Numéricos

3.4.1 Caso de Teste

Tabela 3.2: Distribuição de Densidade de
Potência dos Aquecedores Elétricos para

Caso 67A(AL-KHALIL et al., 2001)

Elemento Caso 67A

Aquecedor q̇
′′
antigelo [kW· m−2]

F 20,15

D 21,70

B 32,55

A 43,40

C 26,35

E 18,60

G 18,60

Dentre o conjunto de dados experimen-

tais de Al-Khalil et al. (2001), escolhido como

caso-padrão e apresentado na seção 2.4 do

presente texto, selecionou-se o caso 67A

para a verificação da implementação modelo

de ruptura do filme e formação de filetes,

pois representa uma condição de teste que

possui uma vazão de água residual líquida

significativa e tem uma temperatura média

da superfície sólida próxima das encontra-

das na operação de um sistema real. Os pai-

néis de aquecedores elétricos são instalados

no aerofólio NACA0012 como apresentado

na Fig. 2.2. A densidade de potência, em

cada elemento aquecedor definido na Tabela 2.1, utilizada no caso 67A é mostrada

na Tabela 3.2. Considera-se que camadas do aquecedor estão na mesma tempera-
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tura e que condutividade térmica equivalente no sentido do escoamento é k = 16, 27

W/(m2·K).

O caso 67A foi testado no túnel de gelo por Al-Khalil et al. (2001) com as condi-

ções: V∞ = 89, 4 m/s; Ttotal = −21, 6◦C; LWC = 0, 55 g/m3; MVD = 20µm e α = 0◦.

3.4.2 Modelos Matemáticos e Códigos Externos Utilizados

O código externo ONERA (GUFFOND; BRUNET, 1988) foi utilizado por Silva, Sil-

vares e Zerbini (2006) para resolver o campo do escoamento em torno do aerofólio

NACA0012e estimar a trajetórias das gotículas de água sub-resfriadas nas condi-

ções do caso 67A. O ONERA forneceu, naquela oportunidade, as distribuições de

coeficiente de pressão Cp e eficiência de coleta local β.

Há dois modelos de escoamento de água residual implementados no programa

de simulação do presente capítulo: 1) o modelo de filme, que considera que a água

escoa na forma de filme contínuo sobre a superfície sólida do aerofólio (SILVA, 2002);

2) o modelo de filete, que incorpora o padrão de escoamento de filme contínuo, a

ruptura do filme e o padrão de escoamento de filetes (SILVA; SILVARES; ZERBINI,

2006).

3.4.3 Estimativa do Ângulo de Contato

Schmuki e Laso (1990) mediram α para filetes de água, a 22◦C, escoando sobre

uma superfície inclinada. Os autores obtiveram um ângulo de contato dinâmico de

68◦± 8◦, ângulo de avanço de 62◦± 3◦, ângulo de recesso de 49◦± 3◦. Segundo os

autores, os ângulos dinâmicos podem variar ao longo do filete, provavelmente devido

a imperfeições da superfície. Apesar da precisão da medida de ângulo dinâmico ser

a mais baixa, Schmuki e Laso (1990) recomendam a utilização do ângulo dinâmico,

pois, é a medida que representa mais adequadamente a condição de escoamento

de filete. Logo, a simulação do presente trabalho considerou α = 68◦.

Verificou-se, por meio de uma análise de sensibilidade, que as distribuições de

Ts e ṁagua não apresentaram uma variação significativa quando o ângulo de contato

foi variado na faixa, 15◦ < α < 70◦. Esta conclusão confirma as observações de

Schmuki e Laso (1990) sobre a sensibilidade do escoamento de filetes à variação de

α.
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Tabela 3.3: Parâmetros da Região de Transição Laminar-Turbulenta para Caso 67A

Presente trabalho Al-Khalil et al. (2001)

Extradorso Intradorso Ambos

modelo de escoamento sm/c σtr/c sm/c σtr/c str/c

filme contínuo 0, 094 0, 005 −0, 086 0, 005 ± 0,056
filete 0, 070 0, 007 −0, 067 0, 007 ± 0,056

3.4.4 Resultados numéricos

Na Tabela 3.3, os parâmetros da região de transição laminar-turbulenta, a posi-

ção média sm/c e seu desvio padrão σtr/c, adotados nos modelos de filme e filetes

são comparados com aqueles publicados por Al-Khalil et al. (2001). Os parâmetros

sm/c and σtr/c foram ajustados para minimizar o desvio entre as previsões numéri-

cas e os resultados experimentais de coeficiente global de transferência de calor U∞

e de temperatura de superfície Ts .

A Fig. 3.6(a) apresenta a distribuição de Ts prevista pelo presente modelo consi-

derando o escoamento da água na forma de filme contínuo. O modelo de filme previu

temperaturas de superfície próximas dos resultados do ANTICE , mas obteve desvios

significativos em relação aos dados experimentais. Já a utilização do mesmo código

com o modelo de filete produziu Ts mais próximas aos dados experimentais do que

aquelas obtidas com o modelo de filme. Como mostrado na Fig. 3.9(a), o modelo

de filetes previu uma diminuição nas temperaturas de superfície, a jusante do final

do filme no intradorso, que não foi obtido pelo ANTICE . No mais, para comparar

a margem de erro de resultados dos programas de simulação, de modo rigoroso, é

necessário haver menor espaçamento entre sensores em torno do aerofólio, princi-

palmente onde os gradientes de temperatura dT/ds são significativos.

Os efeitos do escoamento dos filetes de água líquida ficam evidentes quando as

distribuições de U∞ e har , das Figs. 3.6(b) e 3.9(b), são comparadas. Devido às

diferenças no processo de transferência de calor e massa, as posições de desapa-

recimento da água líquida previstas pelo modelo de filetes são localizadas mais a

montante do que aquelas geradas pelo modelo de filme, como observado nas Figs.

3.7(a) e 3.10(a). Não foi possível determinar qual modelo previu a distribuição de

ṁagua mais próxima da realidade, já que não há medições.

Outros parâmetros como espessura da água líquida residual hr , tensão de ci-

salhamento τ aplicada pelo escoamento externo e o fator de molhabilidade F são

mostrados nas Figs. 3.10(b), 3.11(a) e 3.11(b). Para comparação, os mesmos pa-

râmetros para o modelo de filme contínuo são apresentados nas Figs. Fig. 3.7(b),
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Fig. 3.8(a) e Fig. 3.8(b). Nas posições de ruptura do filme de água líquida, o modelo

de filete estimou um aumento abrupto na altura da água líquida (Fig. 3.10(b)), pois

toda a vazão de água do filme foi concentrada em alguns filetes. Foram observa-

dos valores decrescentes do fator de molhabilidade F na Fig. 3.11(b) nas posições a

montante da ruptura do filme. Como esperado para o modelo de filme, hr não sofreu

variações abruptas e F permaneceu constante na região molhada do aerofólio, Figs.

3.7(b) e 3.8(b).

3.5 Comentários

No presente capítulo, foi adotado o critério da Energia Total Mínima (ETM) na

modelagem da ruptura do filme e formação dos filetes para estimar:

• altura crítica na qual o filme contínuo se rompe e gera os filetes;

• molhabilidade da superfície no padrão de escoamento de filetes;

• raio dos filetes;

• distância entre filetes.

O modelo para o cálculo da molhabilidade de superfície, desenvolvido e verifi-

cado no presente capítulo, foi incluído no modelo-base do escoamento em torno do

aerofólio com sistema térmico de antigelo, apresentado no Capítulo 2. Os resultados

finais, considerando a molhabilidade parcial da superfície, os modelos de camada-

limite e transição laminar-turbulenta, são apresentados e discutidos no Capítulo 6

As conclusões finais da presente tese podem ser encontradas no Capítulo 7.
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4 MODELAGEM DAS

CAMADAS-LIMITE DINÂMICA E

TÉRMICA DO ESCOAMENTO EM

TORNO DE AEROFÓLIOS COM

SISTEMA TÉRMICO DE ANTIGELO

Na simulação de escoamento em torno de aerofólios com sistemas térmicos de

antigelo, a transferência de calor e massa do da superfície do aerofólio para o esco-

amento externno determina a demanda térmica necessária para prevenir o congela-

mento das gotículas de água captadas pela a superfície do aerofólio. Diferentemente

da simulação de formação de gelo, a superfície aquecida possui uma temperatura

de superfície acima daquela do escoamento ao longe Ts > T∞, o que influencia

diretamente o fluxo de calor por convecção q̇”
conv = har · ∆Tint . Nas áreas molha-

das pelo escoamento de água líquida, a evaporação intensifica a transferência de

calor e causa temperaturas mais baixas do que nas regiões secas. Como definido

na Eq. (2.12), o fluxo mássico de evaporação ṁ”
evap depende do coeficiente de trans-

ferência de calor har e da diferença de temperatura ∆Tint . Assim, a magnitude da

diferença de temperatura ∆Tint , a extensão da região molhada, bem como o acopla-

mento entre a transferência de calor e a de massa, tornam os resultados de Ts e

ṁagua sensíveis à estimativa da distribuição de har .

Silva (2002) aplicou a análise integral de camadas-limite térmica à simulação

de sistemas de antigelo. O presente autor considerou o escoamento, nos regimes

laminar e turbulento, com gradiente de pressão sobre superfície permeável, não-

isotérmica e lisa bem como uma região de transição laminar-turbulenta.

Na simulação numérica de formas de gelo em aerofólios, a convecção de calor

é importante para a determinação da forma do gelo tipo glaze, que é definido no

Anexo A, que se forma em temperaturas mais próximas de 0◦ C e em nuvem com

valores altos de LWC, já que a convecção de calor é o principal mecanismo para

transferir a entalpia de solidificação da água para o escoamento. A transferência
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Tabela 4.1: Condições de contorno para a avaliação da convecção de calor e de
massa em torno de aerofólios

Condição de Contorno Sistema Antigelo Formação de Gelo

Rugosidade da superfície aproximadamente lisa protuberâncias e grãos
de gelo

Diferença de temperatura
∆Tint

significativa, superfície
aquecida

equilíbrio, superfície
adiabática

Gradiente de Pressão
dP/ds

depende do aerofólio e
do ângulo de ataque

depende do aerofólio, do
ângulo de ataque e da
forma do gelo

Gradiente de
Temperatura dTs/ds

superfície não-isotérmica superfície
aproximadamente
isotérmica

Transpiração ṁ”
evap significativa, Ts > 40◦C desprezível, Ts ≤ 0◦C

de calor por convecção não é tão importante na formação de gelo do tipo rime, que

também é descrito no Anexo A, que cresce em temperaturas bem mais baixas que 0◦

C e com valores baixos de LWC. Nesse último caso, o congelamento ocorre quase

que instantaneamente no momento do impacto.

Para previsão de formação de gelo, os códigos LEWICE , ONERA2D e

TRAJICE2 (WRIGHT; GENT; GUFFOND, 1997) estimam o coeficiente de transfe-

rência de calor por convecção har por meio de procedimento integral para o escoa-

mento laminar e turbulento em torno do aerofólio. Uma abordagem similar é utilizada

também para simular a formação de gelo em torno de cabos elétricos em regiões

frias (MAKKONEN, 1985). Em comum, esses autores resolveram as equações inte-

grais de camada-limite para o escoamento com gradiente de pressão sobre superfí-

cie impermeável, isotérmica e plenamente rugosa nos regimes laminar e turbulento,

considerando uma transição laminar-turbulenta abrupta e disparada por rugosidade.

Foi encontrado apenas dois grupos de pesquisadores que aplicaram o método de

diferenças finitas de Cebeci (1971) para calcular har e Cf sobre formas de gelo em

aerofólios (CEBECI, 1989a; HAVUGIMANA et al., 2002).

A Tabela 4.1 apresenta as condições de contorno para o cálculo da camada-

limite térmica em torno de um aerofólio sujeito à formação de gelo ou equipado com

sistema de antigelo. Como as perturbações na camada-limite são diferentes nos dois

casos, é necessário ter equações integrais distintas. No entanto, essa não é a prática

da indústria aeronáutica e de alguns pesquisadores (WRIGHT, 1999; AL-KHALIL et

al., 2001; GENT et al., 2003). Na falta de dados experimentais, esses autores apli-

caram os modelos próprios para a avaliação da convecção sobre formas de gelo à
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estimativa da transferência de calor e de massa em torno de aerofólios protegidos.

Para tentar melhorar as previsões da distribuição de har , uns adotaram, sem su-

cesso, as expressões de Ambrok (1957) para o escoamento turbulento (MORENCY;

TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999b), e outros partiram para o uso de métodos de dife-

renças finitas (MORENCY; TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999a; HENRY, 1992). Uma

discussão sobre a literatura de sistema antigelo podem ser encontrados na revisão

bibliográfica do Capítulo 2.

Apesar da estimativa do coeficiente de transferência de calor har ser importante

para a avaliação da transferência de calor em aerofólios com sistema antigelo e com

formação de gelo, observa-se que:

1) os procedimentos encontrados na literatura tem dificuldades de avaliar har com a

precisão requerida pela aplicação de engenharia devido à limitações da modela-

gem matemática ou das hipóteses adotadas;

2) a aplicação da solução das equações de Navier-Stokes por média de Reynolds

à solução da transferência de calor e massa em torno de aerofólios com sistema

antigelo, conhecidas pela sigla RANS, foi tentada por alguns pesquisadores como

aqueles que:

• aplicam as equações RANS simplificadas, na forma de diferenças fini-

tas, para camadas-limite térmica e de quantidade de movimento (CE-

BECI; SMITH, 1974; MORENCY; TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999a; HENRY,

1992);

• desenvolveram ferramentas numéricas RANS e tridimensionais utilizando a

abordagem de elementos finitos com modelos de turbulência com duas ou

mais equações (CROCE; BEAUGENDRE; HABASHI, 2002).

4.1 Modelagem da Camada-Limite aplicada a Aerofó-
lios com Sistemas de Antigelo

As características principais dos procedimentos integrais, para a avaliação das

camadas-limite térmicas e de quantidade de movimento, são a simplicidade de cál-

culo e a precisão satisfatória das previsões para a maioria das aplicações de en-

genharia. Em contrapartida, os procedimentos integrais não consideram efeitos da

história do escoamento, já que o cálculo depende somente das propriedades locais

do escoamento em torno do aerofólio.
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Enquanto alguns procedimentos integrais adotam a forma do perfil de velocidade

dentro da camada-limite, outros desconsideram totalmente os efeitos do perfil de

velocidades na taxa de crescimento da camada-limite. É, também, comum que o

sistema de equações integrais seja fechado por uma correlação obtida por meio de

análise dimensional, de evidências empíricas, de uma família de soluções analíticas

ou de algum tipo de analogia.

A Tabela 4.2 apresenta os modelos matemáticos integrais implementados no

presente trabalho. Alguns dos procedimentos integrais também são utilizados nos

códigos clássicos como LEWICE , ONERA2D, TRAJICE2 e CANICE B. Todos os

modelos implementados por Silva (2002) são utilizados no presente trabalho.

Tabela 4.2: Procedimentos de análise integral de camada-limite implementados

Camada Parâmetro Modelo Aplicado por
Limite Estimado (Autor)

δ2,lam Cf ,lam (THWAITES, 1949) ONERA2D,
CANICE B e Silva
(2002)

δ2,turb Cf ,turb (KAYS; CRAWFORD,
1993)

LEWICE , TRAJICE2,
ONERA2D,
CANICE B e Silva
(2002)

∆4,lam Stlam isotérmico (SMITH;
SPALDING, 1958)

LEWICE , TRAJICE2,
ONERA2D,
CANICE B e Silva
(2002)

sobreposição
(LIGHTHILL, 1950;
SPALDING, 1958)

presente trabalho

∆2,lam Stlam não-isotérmico
(AMBROK, 1957)

Silva (2002)

∆2,turb Stturb não-isotérmico
(AMBROK, 1957)

CANICE B e Silva
(2002)

sobreposição
(REYNOLDS; KAYS;
KLINE, 1958a)

presente trabalho

isotérmico
(MORETTI; KAYS,
1965)

presente trabalho

δ2,turb Cf ,turb e Stturb Analogia de Colburn Silva (2002)

Analogias de Kármán,
Prandtl e Kays

presente trabalho

A estimativa das propriedades da camada-limite dinâmica e térmica ao longo da

região de transição laminar-turbulenta é feita por combinação linear, de St e Cf nos

regimes laminar e turbulento, a partir do início (onset) da região de transição, onde



4.1 Modelagem da Camada-Limite aplicada a Aerofólios com Sistemas de Antigelo 64

há a formação dos primeiros núcleos (spots) turbulentos, até o término da região

de transição, onde o escoamento é plenamente turbulento. Os tipos de função-peso

utilizadas para combinar linearmente Stlam com Stturb e, também, Cf ,lam com Cf ,turb são

mostradas na Tabela 4.3.

Tabela 4.3: Modelos de Evolução da Intermitência na Região de Transição
Laminar-Turbulenta

Função-peso da Autor Aplicado por
combinação linear

Probabilística
(distribuição normal)

Reynolds, Kays e Kline
(1958b)

Silva (2002) e presente
trabalho

Intermitência (γ) Chen e Thyson (1971) CANICE FD,
Fortified-LEWICE e presente
trabalho

Intermitência (γ) Abu-Ghannam e Shaw (1980) presente trabalho

Abrupta (degrau) Makkonen (1985), Wright
(1995)

LEWICE , ONERA, TRAJICE2,
CANICE B e presente trabalho

Geralmente os códigos de simulação de formação de gelo e antigelo utilizam uma

função-peso tipo degrau para representar uma transição abrupta entre o escoamento

laminar e o turbulento:

transição abrupta:

γ(s) = 0 se s < str

γ(s) = 1 se s ≥ str

(4.1)

As únicas exceções encontradas na literatura são os códigos CANICE FD (MO-

RENCY; TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999a) e Fortified-LEWICE (CEBECI, 1989a;

CEBECI; CHEN; ALEMDAROGLU, 1991). Estes códigos usam análises diferenci-

ais de camada-limite, que adotam o modelo de turbulência de Cebeci e Smith (1974)

e aumentam a viscosidade aparente turbulenta por meio da função de intermitência

de Chen e Thyson (1971). O código de Henry (1992) também usa o método de dife-

renças finitas, mas não há informações sobre quais foram os modelos de turbulência

e de transição adotados.

No programa de simulação de antigelo de Silva (2002) foi implementado um mo-

delo probabilístico da região de transição laminar-turbulenta, que representa a pro-

babilidade de aparecimento de núcleos turbulentos como uma distribuição normal

acumulada em função da posição s. No presente trabalho foram implementadas to-

das as funções-peso apresentadas na Tabela 4.3.

A avaliação diferencial na camada-limite do escoamento de Cebeci (1971) foi

aplicada, com sucesso, à simulação de sistema antigelo por Morency, Tezok e Pa-
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raschivoiu (1999a) no programa CANICE FD. No entanto, estes autores utilizaram

expressões empíricas e algébricas para estimar o início e o término da região de

transição.

Henry (1992) avaliou, por meio de diferenças finitas, o comportamento térmico da

camada-limite em torno de um aerofólio com sistema de proteção contra a formação

de gelo operando no regime transitório (degelo). Porém, o autor não informou qual

código de solução do escoamento foi utilizado nem como foram estimados o início e

o término da região de transição laminar-turbulenta.

O código Fortified-LEWICE , na versão implementada por Cebeci (1989a), tam-

bém usou o modelo de diferenças finitas de Cebeci e Smith (1974) para estimar o

arrasto e a transferência de calor sobre a superfície rugosa e de geometria irregular

(chifre) do gelo formado no aerofólio.

4.2 Análise Integral das Camada-Limites Dinâmica e
Térmica - Trabalho Anterior

Em Silva (2002), as equações de camada-limite dinâmica e térmica foram sim-

plificadas considerando:

• o escoamento unidimensional;

• regime permanente;

• perfis de velocidade:

– similaridade no regime laminar

– perfil de potência (1/7) no regime turbulento

• gradiente de pressão moderado (dP/ds) e

• superfície lisa, não-isotérmica e impermeável.

Essas hipóteses resultam nas Eqs. (4.2) e (4.8). Observe que o fluxo mássico de

evaporação é desconsiderado nessas equações, todavia, o efeito do insuflamento de

vapor d’água é estimado por meio das Eqs. (2.17) e (2.18), que, por sua vez, influen-

ciam o cálculo da temperatura da água líquida e da superfície sólida do aerofólio. A

solução da camada-limite térmica fornece o valor de St sem o efeito do insuflamento

para estimar ṁ
′′
evap e Bh, que são utilizados para calcular St∗ considerando o efeito do

insuflamento.
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Para estimar as distribuições de Cf e har em torno do aerofólio equipado com um

sistema antigelo eletrotérmico, Silva (2002) propôs a implementação de um conjunto

de equações para avaliação de espessura de quantidade de movimento δ2 e espes-

sura de entalpia ∆2, nos regimes laminar e turbulento. Os resultados da implementa-

ção do cálculo de camada-limite, proposta por Silva (2002), foram comparados com

dados experimentais para vários regimes de operação do sistema antigelo (SILVA;

SILVARES; ZERBINI, 2007b).

4.2.1 Transferência de Quantidade de Movimento

No modelo de Silva (2002), a camada-limite de quantidade de movimento é con-

venientemente expressa numa equação de espessura de quantidade de movimento,

na forma adimensional (KAYS; CRAWFORD, 1993):

Cf

2
=

dδ2

ds
+ δ2 ·

[(
2 +

δ1

δ2

)
· 1

ue
· due

ds

]
(4.2)

Com base na aproximação de Thwaites (1960), Kays e Crawford (1993) inte-

graram a Eq. (4.2) para obter a espessura de quantidade de movimento no regime

laminar:

δ2,lam =
0, 664 · ν1/2

ar

u2,84
e

·

(∫ str

sstag

u4,68
e ds

)1/2

(4.3)

O coeficiente de atrito laminar Cf ,lam é avaliado em função do parâmetro de gradi-

ente de pressão λ por meio da interpolação, também inspirada em Thwaites (1960),

desenvolvida por Cebeci e Bradshaw (1984):

Cf ,lam =
2 · l(λ)
Reδ2

(4.4)

onde

l(λ)

= 0, 225 + 1, 61 · λ− 3, 75 · λ2 + 5, 24 · λ3 ⇒ 0 < λ < 0, 1

= 0, 225 + 1, 472 · λ− (0, 0147 · λ)/(λ + 0, 107) ⇒ 0 > λ > −0, 1
(4.5)

A equação integral da espessura da quantidade de movimento no regime turbu-

lento, Eq. (4.2), adotada foi aquela desenvolvida por Kays e Crawford (1993):

δ2,turb =

[
0, 0156 · ν1/4

ar

u4,11
e

·
∫ s

str

u3,86
e ds + (δ2,tr )5/4 · (ue,tr

ue
)4,11

]4/5

(4.6)
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A Eq. (4.6) é avaliada com a hipótese de continuidade de δ2 através da transição

laminar turbulenta, ou seja, δ2,tr = δ2,lam = δ2,turb. Assim a Eq. (4.3) fornece a condição

inicial para a integral na Eq. (4.6) na posição, str , de início da região de transição

laminar-turbulenta.

O coeficiente de atrito Cf , em função de Reδ2,turb , é obtido pela seguinte expres-

são:
Cf ,turb

2
= 0, 0125 · Re−0,25

δ2,turb
(4.7)

4.2.2 Transferência de Calor

Para avaliar a distribuição de har à jusante do ponto de estagnação ao longo das

superfícies do intradorso e extradorso, é conveniente representar a camada-limite

térmica incompressível na forma adimensional em função da espessura de entalpia

∆2 (KAYS; CRAWFORD, 1993):

St =
d∆2

ds
+ ∆2 ·

(
1
ue
· due

ds
+

1
i0
· di0

ds

)
(4.8)

Para velocidade da borda da camada-limite,ue, propriedades termodinâmicas e

temperatura de superfície constantes, a transferência de calor no regime laminar

pode ser aproximada por analogia com a transferência de quantidade de movimento:

Nu = St · Re · Pr = 0, 332 · Pr0,5 · Re0,5 (4.9)

A partir das Eqs. 4.8 e 4.9, da hipótese de propriedades termodinâmicas cons-

tantes e gás perfeito ,∆i0 = cp · ∆T , Ambrok (1957) desenvolveu uma expressão

para avaliar har no regime laminar causado pelo escoamento de ar sobre superfícies

não-isotérmicas com gradiente de pressão moderado:

Nulam = 0, 3 · Res ·∆T ·

(∫ sstr

sstag

ue ·∆T 2

νar
ds

)−1/2

(4.10)

na qual ∆T é a diferença de temperatura entre a temperatura de superfície da

interface sólido-gás ou líquido-gás Tint e a de recuperação, Trec. O cálculo de ∆2,turb

por meio de Eq. (4.14) requer o conhecimento de ∆2,lam, na posição de início da

região de transição, como condição inicial. Assim, a simplificação de Eq. (4.8) resulta

em (AMBROK, 1957):

Re∆2,lam =
0, 83
∆T

·

(∫ str

sstag

ue ·∆T 2

νar
ds

)1/2

(4.11)
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No ponto de estagnação do aerofólio, com aproximação de escoamento similar

ue = s e a Eq. (4.15) , Smith e Spalding (1958) aproximou o coeficiente de transfe-

rência de calor por convecção por:

Nustag =

0, 246 · Re∞ ·
d
(
ue

/
V∞
)

d (s/c)

∣∣∣∣∣
s=sstag

1/2

(4.12)

No regime turbulento, har é avaliado por meio da expressão de Ambrok (1957),

Kays e Crawford (1993):

Stturb = 0, 0125 · Re−0,25
∆2,turb

· Pr−1/2 (4.13)

Como na análise da camada-limite de quantidade de movimento, é admitido que

∆2 é uma função contínua através da região de transição. Logo, com a Eq. (4.11) e

a hipótese de ∆2,tr = ∆2,lam = ∆2,turb, a espessura de entalpia no regime turbulento é

avaliada por:

Re∆2,turb ·∆T =[
0, 0156 · Pr−1/2 · µ−1

ar ·
∫ s

str

G ·∆T 1,25ds +
(
Re∆2,tr ·∆Ttr

)1,25
]0,8

(4.14)

4.3 Análise Integral das Camadas-Limite Dinâmica e
Térmica - Presente Trabalho

Na presente tese, foram implementados outros procedimentos de avaliação da

camada-limite térmica para estimar a distribuição de har no escoamento bifásico em

torno do aerofólio. O objetivo é que o presente código possua a capacidade de es-

timar a transferência de calor em uma faixa de condições operacionais do sistema

antigelo, como definido na Tabela 4.2. Assim, a implementação de alguns mode-

los selecionados, que tem hipóteses e limitações de aplicabilidade diferentes, pode

resultar em maior flexibilidade na utilização da ferramenta numérica e, em alguns

casos, maior precisão dos resultados.

A comparação entre resultados de modelos diferentes, para os mesmos casos de

teste, possibilita uma análise dos efeitos das hipóteses, adotadas em cada modelo,

no resultado final. Desse modo, pode haver entendimento dos fenômenos físicos

mais importantes para a estimativa da transferência de calor.
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4.3.1 Escoamento laminar sobre superfície isotérmica

De forma análoga ao trabalho de Thwaites (1949) para a avaliação da espessura

de quantidade de movimento δ2 e estimativa de coeficiente de atrito Cf , Smith e Spal-

ding (1958) desenvolveram um procedimento de avaliação da camada-limite térmica

do escoamento laminar sobre superfície isotérmica, que:

1) admite o número de Prandtl, Pr, constante;

2) não considera os efeitos da forma ou da espessura da camada-limite de veloci-

dade;

3) admite que a taxa de crescimento da espessura da camada-limite térmica só de-

pende das condições locais do escoamento;

A última consideração, é a hipótese crucial do modelo (SMITH; SPALDING, 1958),

na qual os autores admitem que as soluções analíticas para os escoamentos sobre

cunha (wedge flows ou Falkner-Skan) são aplicáveis também a escoamentos com

gradiente de pressão variável, ou seja, quando ue é uma função de s.

A partir dessas hipóteses e de análise dimensional, Smith e Spalding (1958)

concluíram que a espessura de condução ∆4 pode ser representada por:

ue

ν

d∆4

ds
= f
(

∆2
4

ν

due

ds

)
(4.15)

na qual a função f do lado esquerdo da Eq. (4.15) foi determinada a partir das

soluções analíticas dos escoamentos sobre cunha, que é a família de soluções simi-

lares para vários gradientes de pressão m dada por:

ue = C · sm (4.16)

m =
s
ue

due

ds
=

β/π

2− β/π
(4.17)

Uma família de escoamentos com gradiente de pressão variável foi resolvida

analiticamente por Eckert (1942) apud Smith e Spalding (1958). A partir dessas

soluções, Smith e Spalding (1958) pode avaliar o desvio entre equação da espessura

de condução proposta que eles propuseram e as soluções analíticas:

[
u2,87

e

ν
∆2

4

]s

0

= 11, 68

s∫
0

u1,87
e ds +

s∫
0

u1,87
e E4

(
∆2

4

ν

due

ds

)
ds (4.18)
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Onde a função E4, do lado direito da Eq. (4.18), é uma correção ao desvio da

solução analítica tabelada pelos autores. Devido ao pequeno valor de E4 e para

evitar a solução iterativa, este termo foi desconsiderado no presente trabalho.

No ponto de estagnação do aerofólio (s → 0), considera-se que o escoamento

é similar e plano no ponto de estagnação, ou seja, C = 1 e m = 1 substituídos na

Eq. (4.16). Com essa hipótese, a Eq. (4.18) é simplificada em:

∆4 =
2, 017 · s√

Res
(4.19a)

Nus√
Res

= 0, 4957 (4.19b)

A solução analítica do escoamento do ponto de estagnação fornece 0, 5017 para

o lado direito da Eq. (4.19b), o que demonstra uma aproximação satisfatória para

regiões na vizinhança da estagnação (KAYS; CRAWFORD, 1993).

Para avaliar ∆2,lam sobre superfícies isotérmicas de aerofólios, Spalding (1958)

elaborou um procedimento que considera: 1) Pr constante; 2) o efeito da espessura

de cisalhamento δ4; 3) e que a taxa de crescimento da espessura da camada-limite

térmica só depende das condições locais. Com base em resultados analíticos, o

autor concluiu que a espessura de entalpia é estimada pelo sistema de equações:

[(
ue∆2,lam

)3/2
]s

0
= 0, 7 · kar

ρcpar

s∫
0

(
ue

δ4

)1/2

dx (4.20a)

δ4 =
ue(

due
dy

)
0

=
2 · µar

ρar ueCf
(4.20b)

No presente trabalho, as Eqs. (4.20a) e (4.20b) são utilizadas para estimar ∆2,lam

quando o cálculo de ∆4 é feito pela Eq. (4.18). O valor de ∆2,lam é necessário para for-

necer a condição de continuidade na posição de início da transição laminar-turbulenta

∆2,lam = ∆2,tr = ∆2,turb.

4.3.2 Escoamento laminar sobre superfície não-isotérmica

O procedimento de Ambrok (1957), para estimar a transferência de calor no es-

coamento laminar com gradiente de pressão sobre superfícies não-isotérmicas, apre-

senta desvios, em relação a solução diferencial, nas regiões onde há gradientes de

pressão e temperatura significativos ou abruptos. O autor adota uma aproximação

da Eq. (4.8), que admite que o termo do lado esquerdo só depende de Res e Pr,

ou seja, pode ser representado com Stlam do escoamento laminar sem gradiente de



4.3 Análise Integral da Camadas-Limite - Presente Trabalho 71

pressão e não sofre efeito dos termos due/ds e dTs/ds.

Se a temperatura de superfície Ts varia de forma conhecida no aerofólio, uma

maneira alternativa de estimar a distribuição de Stlam é adotar sobreposições de vá-

rias distribuições de Stlam,iso sobre superfícies com temperaturas uniformes e diferen-

tes. Alguns autores (BAXTER; REYNOLDS, 1958; SPALDING, 1958; KAYS; CRAW-

FORD, 1993; WHITE, 2000; CEBECI; BRADSHAW, 1984) afirmam que a análise in-

tegral com sobreposição fornece resultados próximos daqueles da análise diferencial

para o caso de temperaturas de superfície variáveis. O procedimento foi inicialmente

proposto por Lighthill (1950) e modificado por vários autores conforme os requisitos

de cada aplicação de interesse.

A distribuição de diferenças de temperatura ∆Tint , entre a superfície de interface

sólido-gás e o escoamento bifásico em torno do aerofólio, pode ser aproximada por

uma série de rampas e degraus (REYNOLDS; KAYS; KLINE, 1958a), representada

por:

∆Tint (s) =
N∑

n=1

mn(s − an) +
J∑

j=1

bj (4.21a)

d(∆Tint )
ds

(s) =
N∑

n=1

mn (4.21b)

na qual mn é a inclinação da rampa no ponto de quebra n, localizado na posição an;

N é número total de quebras para aproximação de rampas; bj é o degrau no ponto de

quebra j , localizado na posição lj ; J é o número total de quebras para aproximação

de degraus.

Então, a transferência de calor pode ser calculada por vários Stlam devido às

componentes de rampa e degrau da Eq. (4.21a) por meio de:

Stlam = Stlam,iso

[
1 +

s
∆Tint

N∑
n=1

mnFA

(an

x

)
+

1
∆Tint

J∑
j=1

bjFS

(
lj
x

)]
(4.22)

E considerando as seguintes funções auxiliares:

FA

(an

x

)
= (4/3) · βr (2/3, 4/3)−

(
1− an

s

)
(4.23a)

FS

(
lj
x

)
=

[
1−

(
lj
s

)3/4
]−1/3

− 1 (4.23b)

rn = 1−
(an

s

)3/4
(4.23c)

βr (2/3, 4/3) =
Γ
(

4
3 rn

)
Γ
(

2
3

)
Γ
(

4
3 rn + 2

3

) (4.23d)



4.3 Análise Integral da Camadas-Limite - Presente Trabalho 72

Onde Γ(p) é a função Gama e βr é a função Beta Incompleta, que é resultado da

integral de sobreposição de Stietjes aplicada por Lighthill (1950) à transferência de

calor no escoamento laminar sobre superfícies de temperatura não-uniforme.

Baxter e Reynolds (1958) estimam a distribuição Stlam,iso por meio da solução do

escoamento laminar sem gradiente de pressão sobre superfície isotérmica, ou seja,

a solução do escoamento de Blasius dada por:

Stlam,iso = 0, 332Pr−2/3Re−1/2
s (4.24)

Neste trabalho, o gradiente de pressão precisa ser considerado pois o escoa-

mento de interesse é em torno de um aerofólio. Assim, para estimar Stlam,iso e avaliar

Stlam com o procedimento de sobreposição, adotou-se as soluções desenvolvidas

por Smith e Spalding (1958), que consideram o efeito do gradiente de pressão na

Eq. (4.18).

4.3.3 Escoamento turbulento sobre superfície isotérmica

Para avaliar a transferência de calor no escoamento turbulento sobre uma super-

fície isotérmica, pode-se adotar algum tipo de analogia entre transferência de calor

e quantidade de movimento (KAYS; CRAWFORD, 1993; WHITE, 2000; SCHLICH-

TING; GERSTEN, 2000).

Desconsiderando o efeito do gradiente de pressão (ue =constante), a equação

da camada-limite de quantidade de movimento, a Eq. (4.2) é simplificada para:

Cf

2
=

dδ2

ds
(4.25)

Se os gradientes de pressão e de temperatura de superfície ao longo do escoa-

mento forem nulos, a Eq. (4.8) resulta em:

St =
d∆2

ds
(4.26)

Admitindo-se que a espessura de entalpia ∆2 é aproximadamente igual à espes-

sura de quantidade de movimento δ2 ao longo da direção do escoamento, as taxas de

crescimento δ2/ds e ∆2/ds também são aproximadamente as mesmas. Isso ocorre

pois a superfície considerada é isotérmica, o que garante que as duas camadas-

limite tenham a mesma origem (posição inicial onde a espessura é zero). Desse

modo, as Eqs. (4.25) e (4.26) podem ser igualadas e define-se a chamada analogia
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de Reynolds:

Stturb =
Cf ,turb

2
(4.27)

A relação da difusividade molecular de quantidade de movimento com a difusivi-

dade de transferência de calor é dada pelo número de Prandtl :

Pr =
νρcp

k
(4.28)

No regime turbulento, a relação da difusividade turbulenta de quantidade de mo-

vimento com a de transferência de calor é dada pelo conceito do número de Prandtl

turbulento:

Prt =
νtρcp

kt
(4.29)

Uma forma mais geral de definir a Analogia de Reynolds é admitir que: 1) os

números de Prandtl são unitários Prt =Pr= 1; 2) a velocidade da borda é constante

ue =constante e 3) a superfície é isotérmica (Tw − Te) =constante. Esse conjunto

de hipóteses resulta em perfis similares de velocidades u+ e de temperaturas t+ na

camada-limite na direção normal ao escoamento. Assim, as taxas de crescimento

das espessuras δ2 e ∆2 também são similares e podem ser correlacionadas por um

fator de analogia.

Evidências experimentais (KAYS; CRAWFORD, 1993) indicam que a hipótese

de Prt ≈ 1 representa escoamentos no regime turbulento de fluidos com número de

Prandtl molecular de 0, 7 <Pr< 5, 9. O valores de Prt para escoamentos turbulentos

de ar varia de 0, 7 a 0, 9, com uma tendência de valores próximos a 0, 85.

Já no regime laminar, devido às características do transporte de quantidade de

movimento e de calor, ambas espessuras das camadas-limite possuem uma depen-

dência significativa do Pr do fluido. Para efeito de comparação, o escoamento laminar

e sem gradiente de pressão de um fluido com 0, 5 <Pr< 50, em que a relação δ2/∆2

é função do Re, a correlação entre transferência de calor e de quantidade de movi-

mento resulta na Analogia de Colburn, que é dada por:

StlamPr2/3 =
Cf ,lam

2
(4.30)

Segundo Kays e Crawford (1993), os perfis de velocidades e temperatura dentro

da camada-limite, nas regiões da subcamada-laminar e na região logarítmica plena-

mente turbulenta, para o escoamento de ar em regime turbulento são representados
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pelas chamadas leis de parede:

u+ =
1
κ

ln
y+

10, 8
+ 10, 8 u+ =

1√
Cf ,turb/2

(4.31a)

t+ =
Prt

κ
ln

y+

13, 2
+ 13, 2Pr t+ =

√
Cf ,turb/2
Stturb

(4.31b)

Substituindo os valores de valores de κ = 0, 41 e Prt = 0, 85 nas das Eqs.

(4.31a) e (4.31b), Kays e Crawford (1993) desenvolveram uma solução simplificada

para transferência de calor com a adoção das seguintes hipóteses: 1) a velocidade

do escoamento livre é constante, ue =constante; 2) a superfície é isotérmica, (Tw −
Te) =constante; 3) as espessuras são aproximadamente iguais, δ2 ≈ ∆2 e 4) a

esteira (na região externa superior) da camadas-limite térmica e de quantidade de

movimento é aproximadamente representada com a adição da constante 2, 3 nas

Eqs. (4.31a) e (4.31b).

Eliminando ln y+ e igualando as Eqs. (4.31a) e (4.31b), o número de Stanton,

St, pode ser representado como uma função de Cf , e analogia entre transferência de

calor e quantidade de movimento, é dada por:

Stturb =
Cf ,turb/2√

Cf ,turb/2(13, 2Pr− 9, 25) + 0, 85
(4.32)

Para o caso de velocidade na borda da camada-limite ue constante e a aproxima-

ção do perfil de velocidades dentro da camada-limite por u+ = 8, 75(y+)1/7, a Eq. (4.6)

é simplificada para:

Cf ,turb/2 = 0, 0287Re−0,2
s (4.33)

A substituição da Eq. (4.33) na Eq. (4.32) resulta em:

Stturb =
0, 0287Re−0,2

s

0, 169Re−0,1
s (13, 2Pr− 8, 66) + 0, 85

(4.34)

O denominador da Eq. (4.34) pode ser aproximado por Pr0,4, para as faixas de

0, 5 <Pr< 1, 0 e 5× 105 <Res < 5× 106, o que resulta em:

Stturb = 0, 0287Re−0,2
s Pr−0,4 (4.35)

A substituição da Eq. (4.35) na Eq. (4.26) e a posterior integração, resulta em

uma expressão que correlaciona St diretamente com ∆2, que é dada por:

Stturb = 0, 0125Re−0,25
∆2

Pr−0,5 (4.36)
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No presente trabalho, o efeito do gradiente de pressão é considerado na avalia-

ção do coeficiente de atrito viscoso Cf ,turb por meio da Eq. (4.7), que influencia a esti-

mativa de Stturbi so. Logo, a hipótese adicional é que o efeito da variação da velocidade

do escoamento em torno do aerofólio na espessura de quantidade de movimento δ2

é o mesmo daquele na espessura de entalpia ∆2. O que pode ser uma aproximação

adequada se o gradiente de pressão for moderado e sem variações abruptas.

Para considerar diretamente o efeito da variação da velocidade do escoamento

bifásico em torno do aerofólio, sem depender do cálculo de Cf , Moretti (1964) utiliza-

ram a solução de Ambrok (1957), Eqs. (4.13) e (4.14), e admitiram que a temperatura

da superfície é constante. Assim, a distribuição de Stturb,iso resulta em:

Stturb,iso =0, 0125 · Re−0,25
∆2,turb

· Pr−0,5

=0, 0125Pr−0,5

[
0, 0156 · Pr−0,5 · µ−1

ar ·
∫ s

str

G · ds

+
(
Re∆2,tr

)1,25
]−0,2

(4.37)

Se o termo Re∆2,tr for nulo, ou seja, se a camada-limite térmica turbulenta co-

meçar na estagnação (ue = 0) ou se a espessura de entalpia for nula no início da

transição (∆2,tr ), onde os núcleos turbulentos começam a aparecer, a Eq. (4.37) re-

sulta em:

Stturb,iso = 0, 0125Pr−0,5

(
0, 0156 · Pr−0,5 · µ−1

ar ·
∫ s

str

G · ds
)−0,2

= 0, 0287Pr−0,4

(
µ−1

ar ·
∫ s

str

G · ds
)−0,2 (4.38)

Para ue constante, o termo entre parênteses da Eq. (4.38) é reduzido ao número

de Reynolds Res e, consequentemente, a definição de número de St fica igual à

analogia desenvolvida por Kays e Crawford (1993), dada pela Eq. (4.35).

4.3.4 Escoamento turbulento sobre superfície não-isotérmica

Reynolds, Kays e Kline (1958a) aplicaram o procedimentos integrais de sobrepo-

sição à camada-limite térmica turbulenta, originalmente desenvolvidos para o regime

laminar (LIGHTHILL, 1950), e resolveram a transferência de calor por convecção no

escoamento turbulento sobre uma superfície de temperatura variável.

De forma análoga ao escoamento de regime laminar, os autores aproximaram a

distribuição de ∆int , diferença entre a temperatura de superfície de interface líquido-

gás ou sólido-gás, por uma sequência de rampas e degraus como na Eq. (4.21a).
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Então, a sobreposição de vários Stturb,iso devido às componentes de rampa e degrau

da Eq. (4.21a) resulta em:

Stturb = Stturb,iso

[
1 +

s
∆Tint

N∑
n=1

mnFA

(an

x

)
+

1
∆Tint

J∑
j=1

bjFS

(
lj
x

)]
(4.39)

E considerando as seguintes funções auxiliares:

FA

(an

x

)
= (10/9) · βr (8/9, 10/9)−

(
1− an

s

)
(4.40a)

FS

(
lj
x

)
=

[
1−

(
lj
s

)9/10
]−1/9

− 1 (4.40b)

rn = 1−
(an

s

)9/10
(4.40c)

βr (8/9, 10/9) =
Γ
(

10
9 rn

)
Γ
(

8
9

)
Γ
(

10
9 rn + 8

9

) (4.40d)

A distribuição Stturb,iso, do escoamento turbulento sem gradiente de pressão sobre

superfície isotérmica (Blasius), pode ser estimada por (BAXTER; REYNOLDS, 1958;

REYNOLDS; KAYS; KLINE, 1958a):

Stturb,iso = 0, 0296Pr−0,4Re−0,2
s (4.41)

Uma alternativa é avaliar Stturb,iso por meio de alguma analogia entre transferência

de calor e quantidade de movimento, Eqs. (4.27), (4.32). Desse modo, o efeito do

gradiente de pressão seria contabilizado indiretamente, por meio da variação do Cf

da Eq. (4.7).

Outra opção é utilizar a Eq. (4.37), que considera o efeito do gradiente de pressão

na avaliação de Stturb,iso diretamente.

4.4 Análise Diferencial das Camadas-Limite Dinâmica
e Térmica - Presente Trabalho

Para aplicação no presente trabalho, foram escolhidas duas implementações de

resolução bidimensional do escoamento nos regimes laminar, de transição e turbu-

lento, a saber:

• Modelo de Cebeci e Cousteix (2005) do código BLP2C;

• Modelo de Kays, Crawford e Weigand (2004) do código TEXSTAN;
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As duas aplicam o método das diferenças finitas para resolver as equações de média

de Reynolds de Navier-Stokes simplificadas para camada-limite. A razão da adoção

dessa abordagem no presente trabalho é que ela permite a contabilização dos efeitos

de história do escoamento que são desconsiderados na abordagem integral. Uma

vez que, no caso da simulação do sistema antigelo, é preciso estimar a resposta da

camada-limite às variações de gradiente de pressão (aceleração do escoamento) e

variações das condições de contorno na superfície, como a temperatura e a taxa de

evaporação da água líquida.

4.4.1 Modelo de Cebeci e Cousteix (2005)

O programa BLP2C (CEBECI; COUSTEIX, 2005) resolve simultâneamente as

equações de conservação de quantidade de movimento e de energia para esco-

amentos de camada-limite bidimensional compressível com transferência de calor,

nos regimes laminar, transicional e turbulento. As equações utilizadas na construção

do modelo são:

• conservação da massa:
∂

∂x
(ρu) +

∂

∂y
(ρv ) = 0 (4.42)

• conservação da quantidade de movimento na camada-limite compressível

(Navier-Stokes) :

ρu
∂u
∂x

+ ρv
∂u
∂y

= −dp
dx

+
∂

∂y

(
µ
∂u
∂y
− ρu′v ′

)
(4.43)

• conservação da energia (Primeira Lei da Termodinâmica):

ρu
∂H
∂x

+ ρv
∂H
∂y

=
∂

∂y

[
k
∂T
∂y
− cpρT ′v ′ + u

(
µ
∂u
∂y
− ρu′v ′

)]
(4.44)

• pressão na borda superior da camada-limite, na região de escoamento incom-

pressível e isentrópico:

−dp
dx

= ρeue

(
due

dx

)
(4.45)

• viscosidade aparente turbulenta (“eddy viscosity ”)

−u′v ′ = εm
∂u
∂y

e − T ′v ′ =
εm

Prt

∂u
∂y

(4.46)
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• modelo algébrico de turbulência de Cebeci e Smith (1974)

(εm)i = l2
∣∣∣∂u
∂y

∣∣∣2γtrγ, 0 ≤ y ≤ yc (4.47)

(εm)o = 0, 0168
∣∣∣∫ ∞

0
(ue − u)dy

∣∣∣γtrγ, yc ≤ y ≤ δ (4.48)

(εm)o = (εm)i , y = yc (4.49)

l = κy
[
1− exp

(
−y

A

)]
, N =

[
1− 11, 8

µw

µe

(
ρe

ρw

)2

p+

]1/2

(4.50)

A = 26
ν

N
u−1

T

(
ρ

ρw

)1/2

, (4.51)

• intermitência laminar-turbulenta de Chen e Thyson (1971)

γtr = 1− exp
[
−G(x − xtr )

∫ x

xtr

u−1
e dx

]
(4.52)

G = 8, 33 · 10−4 u3
e

ν2
Re−1,34

x (4.53)

• intermitência da camada-limite para o escoamento externo

γ =

[
1 + 5, 5

(
y
y0

)6
]−1

, y0 é onde
u
ue

= 0, 995 (4.54)

4.4.2 Modelo de Kays, Crawford e Weigand (2004)

O programa TEXSTAN2004 (KAYS; CRAWFORD; WEIGAND, 2004) resolve as

equações de conservação de quantidade de movimento e de energia para escoa-

mentos de camada-limite bidimensional incompressível com transferência de calor,

nos regimes laminar, transicional e turbulento:

• conservação da massa:
∂

∂x
u +

∂

∂y
v = 0 (4.55)

• conservação da quantidade de movimento na camada-limite incompressível

(Navier-Stokes):

u
∂u
∂x

+ v
∂u
∂y

= −1
ρ

dp
dx

+
∂

∂y

(
ν
∂u
∂y
− u′v ′

)
(4.56)

• conservação da energia (Primeira Lei da Termodinâmica):

u
∂T
∂x

+ v
∂T
∂y

=
∂

∂y

(
k
ρcp

∂T
∂y
− T ′v ′

)
(4.57)
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• pressão na borda superior da camada-limite, na região de escoamento incom-

pressível e isentrópico:

−dp
dx

= ρeue

(
due

dx

)
(4.58)

• viscosidade aparente turbulenta (“eddy viscosity ”)

−u′v ′ = εm
∂u
∂y

e − T ′v ′ =
εm

Prt

∂u
∂y

(4.59)

• modelo algébrico de turbulência de Kays e Moffat (1975)

(εm)i = l2
∣∣∣∂u
∂y

∣∣∣2 (4.60)

l = min
{
κy
[

1− exp
(
−y+

A+

)]
,λ · δ

}
(4.61)

A+ =
25

a
{

v+
wb
[
p+/(1 + cv+

w )
]}

+ 1
(4.62)

λ = min
[

0, 085,
0, 24944

(Reδ2)0,0125

(
1− 67, 5

vs

U∞

)]
(4.63)

4.5 Verificação dos Resultados Numéricos

Na presente seção é realizada uma verificação dos resultados numéricos da aná-

lise integral e diferencial das camadas-limite térmica e dinâmica. O objetivo é com-

parar as previsões com resultados analíticos ou experimentais para os efeitos mais

importantes que ocorrem no escoamento na camada-limite estudado, como mos-

trado na Tabela 4.2. Desse modo é possível verificar se a implementação numérica

está correta e quantificar, para cada efeito separadamente, os desvios dos resultados

numéricos em relação às soluções analíticas ou aos dados experimentais.

Os procedimento de cálculo para contabilizar os efeitos da evaporação na trans-

ferência de calor são analisados no Apêndice A.

Na presente seção, dois tipos de efeitos são estudados:

1) efeito da compressibilidade e do acoplamento entre a pressão e a velocidade;

2) efeito da variação de temperatura na superfície de uma placa plana e de um

aerofólio.
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4.5.1 Casos-Teste para Verificação dos Resultados Numéricos
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Figura 4.1: Dados Experimentais Utilizados como Entrada para as Análises Integral
e Diferencial da Camada-Limite Térmica (MORETTI, 1964)

Placa Plana: Moretti (1964) mediu Stturb do escoamento na camada-limite tur-

bulenta sobre placas planas com degraus, ou variações abruptas, de temperatura

de superfície na presença de gradientes de pressão variáveis. O presente trabalho

utiliza as rodadas experimentais # 1 e # 24 realizadas por Moretti (1964) na Univer-

sidade de Stanford, Califórnia, EUA:

• o caso #1 possui uma variação abrupta na temperatura de superfície; V∞ ≈ 20

m/s, Ttot = 36◦C, P∞ = 102438 Pa, Re= 1, 5 · 105 e gradiente de pressão nulo.

• o caso #24 possui variações de temperatura de superfície; V∞ ≈ 13 m/s,

Ttot = 35, 5◦C, P∞ = 104707 Pa, Re= 1 · 105. O gradiente de pressão foi

constante, com 13 < ue < 60 m/s.

A Fig. 4.1 exibe as distribuições experimentais da velocidade no bordo da

camada-limite e distribuições experimentais de temperatura de parede para as ro-

dadas experimentais # 1 e # 24.
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NACA0012 : Foram rodados dois casos com aerofólio NACA0012, apresentado

na Fig. 4.2, para verificar o efeito de compressibilidade. O caso 1 foi baseado nas

condições experimentais de Amick (1950) para Ma= 0, 4 e são mostradas na Fig. 4.4.

A corda do aerofólio utilizado nos experimentos era de 0,2 m. O caso 2 possui a

mesma geometria e mesmos Re e α, mas Ma mais baixo do que caso 1, ou seja,

Ma= 0, 2. Para os dois casos foi admitido um nível de turbulência de 1%, que é

mais alto do que os valores típicos de túneis de vento aerodinâmicos e de condições

naturais de voo (0, 05 < Tu < 0, 5%), mas menor do que os valores encontrados

na operação de túneis de formação de gelo (1, 5 < Tu < 6%). Os parâmetros de

transição e a intermitência foram estimados por meio do modelo de Abu-Ghannam

e Shaw (1980). Foi admitida uma temperatura de superfície, Ts , constante de 5 K

acima da temperatura de recuperação, Trec.

Tabela 4.4: Caso 1 - NACA0012 - Ma=0,4 (AMICK, 1950)

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 40
Re 0, 176 · 107

α 0, 0◦

geometria NACA0012
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Figura 4.2: Geometria do Aerofólio NACA0012

NACA 65(2)016: Foram rodados dois casos com aerofólio NACA 65(2)016, apre-

sentado na Fig. 4.3, para verificar a relevância do efeito de compressibilidade para

os escoamentos em torno de aerofólios nas condições de operação de sistemas an-

tigelo. Ambos são casos experimentais de Frick e McCullough (1942). Os casos no

regime laminar e turbulento são apresentados na Tabela 4.5. No caso experimental

turbulento, os autores fixaram a transição em 5% da corda (x/c). Não há informações
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sobre o comprimento da região de transição nem sobre o método utilizado pelos au-

tores para disparar o processo transicional. Logo, o presente trabalho admitiu que a

transição se iniciou em 2, 1% e terminou em 5, 45%. Frick e McCullough (1942) medi-

ram a distribuição de temperatura num aerofólio NACA 65(2)016 aquecido de 2, 134

m de corda por 2, 134 m de envergadura. A potência de aquecimento foi fornecida

por lâmpadas de bulbo na parte interna do aerofólio de alumínio. Foram instaladas

9 lâmpadas enfileiradas no sentido da envergadura em cada um dos três comparti-

mentos no sentido do escoamento. Cada compartimento possuia uma área exposta

a radiação térmica das lâmpadas no intradorso e outra no extradorso. Por meio da

medição de tensão e corrente elétricas, os autores mediram a potência fornecida

para cada compartimento durante o experimento. Os autores estimaram o fluxo de

calor por convecção por meio da distribuição de temperaturas medida e do coefici-

ente de transferência de calor, har . calculado pela análise integral sobre superfície

isotérmica. A taxa de transferência de calor estimada por Frick e McCullough (1942)

foi comparada com a potência de aquecimento fornecida para o segundo comparti-

mento, compreendido entre 0, 143 < x/c < 0, 263.

Tabela 4.5: Casos NACA 65(2)016 (FRICK; MCCULLOUGH, 1942)

Transição Livre

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 18
Re 0, 697 · 107

α 0, 0◦

geometria NACA652016

Transição Fixada

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 18
Re 0, 717 · 107

α 0, 0◦

geometria NACA652016
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Figura 4.3: Geometria do Aerofólio NACA 65(2)016
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4.5.2 Modelos Matemáticos e Programas Utilizados

O código externo ONERA (GUFFOND; BRUNET, 1988) foi utilizado por Silva

(2002) para resolver o campo do escoamento em torno do aerofólios NACA0012,

NACA 65(2)016 para ângulo da ataque, α, de 0 grau. O código ONERA2D (SILVA,

2002) forneceu as distribuições de coeficiente de pressão Cp obtidas por meio da so-

lução do escoamento potencial completo (compressível isentrópico e irrotacional).

Mais detalhes sobre o ONERA podem ser encontrados em Bredif (1983), Bredif

(1985) e no trabalho anterior do presente autor (SILVA, 2002). Recentemente, foram

utilizados outros códigos externos, como o XFOIL (DRELA; GILES, 1987) e o HSPM

(CEBECI; COUSTEIX, 2005), para estimar a distribuição de Cp no escoamento po-

tencial (incompressível e irrotacional) em torno do aerofólio NACA 65(2)016. Para

corrigir com cálculos e considerar efeitos de compressibilidade, os dois códigos ado-

tam a correção de Karman-Tsien (apud CEBECI et al.,1995) em regiões subsônicas

do escoamento. Como os casos de antigelo avaliados no presente trabalho não pos-

suem regiões sônicas, as aproximações adotadas são aceitáveis.

A análise integral de camada-limite sobre superfície não-isotérmica, nos regimes

laminar, transicional e turbulento, por meio do método da sobreposição foi implemen-

tada no presente trabalho. Silva, Silvares e Zerbini (2008a) compararam os resulta-

dos dos procedimentos de sobreposição (Eqs. 4.22 e 4.39) com dados experimentais

(MORETTI; KAYS, 1965) e aqueles resultados obtidos com o método integral não-

isotérmico de Ambrok (1957) e também de Smith e Spalding (1958) e da Analogia

de Colburn (Eq. 4.30. No presente trabalho, seus resultados de St são comparados

também com a soluções diferenciais obtidas com os códigos TEXSTAN e BLP2C.

Os resultados da avaliação integral da camada-limite são comparados com as

previsões de dois códigos de análise por diferenças finitas: TEXSTAN2004 de Craw-

ford (2004) e BLP2C de Cebeci e Cousteix (2005), que são adequados para ser-

virem como referência de comparação pois: 1) foram verificados por partes com

experimentos confiáveis e controlados para cada uma das várias configurações de

escoamento e com diferentes condições de contorno; 2) foram verificados com re-

sultados experimentais de aplicações de engenharia. O TEXSTAN2004 resolve a

equação incompressível de Navier-Stokes na forma de média de Reynolds mais as

equações de conservação da massa e da energia para a camada-limite. Já o código

BLP2C resolve as mesmas equações, mas para o escoamento compressível. Uma

breve descrição de cada código pode ser encontrada no Anexo B.

O presente autor implementou o modelo de intermitência de Abu-Ghannam e

Shaw (1980) no código BLP2C, que, originalmente, utilizava o modelo de Chen e
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Thyson (1971).

4.5.3 Resultados Numéricos

Foi estimada a distribuição de Stanton, St, sobre placa plana para dois casos

medidos por Moretti e Kays (1965) com os programas de análise integral e diferencial.

O objetivos foram: 1) verificar as limitações de cada código; 2) assegurar que as

estimativas de St estavam sendo feitas corretamente, ou seja, um tipo de tese de

sanidade, por meio da comparação dos resultados numéricos das análise integrais e

diferenciais com os dados experimentais.

A Figura 4.4 apresenta a comparação entre previsões de St obtidas com a aná-

lise integral e diferencial por meios das soluções de: Ambrok não-isotérmico (Eq.

4.8) , Ambrok isotérmico modificado (Eq. 4.37), aplicação do princípio da sobreposi-

ção (Eq. 4.39), BLP2C, TEXSTAN e dados experimentais. A análise da Fig. 4.4(a)

mostra que as previsões integrais de camada-limite térmica sobre superfície não-

isotérmica tiveram aderência aos dados experimentais. De forma esperada, a aná-

lise integral isotérmica não representa a distribuição de St quando há variação de

temperatura de superfície. Como apresentado na Fig. 4.4(b), somente as previsões

numéricas dos modelos integral de sobreposição e dos modelos diferenciais tiveram

desvios aceitáveis em relação aos dados experimentais da rodada experimental 24.

Esta possui uma série de degraus abruptos na temperatura da superfície e acelera-

ção do escoamento (variação do gradiente de pressão).

A Fig. 4.5 apresenta os resultados das estimativas de coeficiente de pressão,

Cp, a Fig. 4.6 coeficiente de atrito Cf e a Fig. 4.7 número de Stanton, St, em torno

de um aerofólio NACA0012 com 0,2 m de corda. As previsões numéricas para a

distribuição de Cp do Caso 1 (Tabela 4.4) são comparadas com dados experimentais

de Amick (1950) na Fig. 4.5(a). Os resultados do ONERA2D foram obtidos por Silva

(2002) e os do XFOIL (DRELA; GILES, 1987) foram obtidos no presente trabalho. A

comparação mostra que os resultados numéricos de ambos os códigos são próximos

dos resultados de Amick (1950). No Caso 2, Ma= 0, 2, os cálculos de Cp são com-

parados com a extrapolação analítica que Amick (1950) realizou a partir dos dados

experimentais de Ma= 0, 4.

A distribuição de Cf foi estimada por meio da análise integral (Eqs. 4.3 e 4.6)

e das análises diferenciais (BLP2C e TEXSTAN) nos regimes laminar, transicional e

turbulento. O presente trabalho implementou o modelo de intermitência e de previsão

de transição de Abu-Ghannam e Shaw (1980) na análise integral e no BLP2C. O pro-

grama TEXSTAN já possui o modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980) implementado.
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Figura 4.4: St estimado pelas Análises Integral e Diferencial
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Os resultados numéricos da análise integral e das diferenciais para a distribuição de

Cf apresentaram diferenças na região de transição e na região turbulenta perto do

bordo de fuga do aerofólio. Como apresentado na Fig. 4.6(b), no caso 2 não houve

diferença significativa entre os resultados numéricos até s/c ≈ 0, 5. A partir dessa

posição, onde δ2 é significativo, os resultados da análise integral ficaram acima das

previsões dos códigos diferenciais.

Na Fig. 4.7(a), dentro da região laminar do Caso 1, s/c < 0, 3, as distribuições

de St local estimadas pelo procedimento integral e pelo TEXSTAN coincidiram, mas

ficaram abaixo da previsão do código BLP2C, que leva em conta os efeitos de com-

pressibilidade. Os resultados dos três programas voltam a ficar próximos entre si

na região de escoamento plenamente turbulento, onde a intermitência γ > 0, 99,

s/c > 0, 7, onde a velocidade local volta a ficar baixa e Ma< 0, 3. O mesmo fato é

observado no caso 2, apresentado na Fig. 4.7(b). Devido a velocidade mais baixa, os

três códigos apresentaram resultados muito próximos, inclusive ao longo da região

de transição laminar-turbulenta.
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Figura 4.8: Coeficiente de Pressão - Cp - Caso NACA 65(2)016- α = 0◦ - Transição
Livre e Fixada

O número de Reynolds baseado na corda e dividido pela corda do experimento

realizado por Frick e McCullough (1942) com o NACA 65(2)016 foi Re
c = V∞/ν∞ =

11 · 106. Os efeitos de compressibilidade não foram considerados pelo autor, pois

o túnel de vento do Centro de Pesquisas Ames da NASA, EUA, de seção de 2,1 m

por 3,05 m, foi operado em condições subsônicas. Na presente tese, admitiu-se que

o escoamento ao longe possuía sempre Ma< 0, 3, o que é coerente com as obser-

vações do trabalho de Frick e McCullough (1942). As medições experimentais do
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Figura 4.9: Temperatura de superfície - Ts - Caso NACA 65(2)016

Tabela 4.6: Fluxo de calor estimado e seu desvio relativo ao dados experimentais
(FRICK; MCCULLOUGH, 1942) de potência fornecida ao segundo compartimento

(0, 146 < x/c < 0, 263) do aerofólio NACA 65(2)016

Frick e McCullough (1942)

cálculo cálculo dados
integral TEXSTAN BLP2C pres. trab. original teste

Transição Livre - Superfície Não-Isotérmica- q̇ [W] e desvio [%]
750, 3 789, 6 879, 8 861, 5 875, 0 861, 0
−12, 9 −8, 3 2, 2 0, 1 1, 6 0, 0

Transição Livre - Superfície Isotérmica - q̇ [W] e desvio [%]
780, 8 797, 1 891, 4 895, 9 875, 0 861, 0
−9, 3 −7, 4 3, 5 4, 1 1, 6 0, 0

Transição Fixada - Superfície Não-Isotérmica - q̇ [W] e desvio [%]
3846, 4 3597, 9 3765, 0 3681, 0 3750, 0 3760, 0

2, 3 −4, 3 0, 1 −2, 1 −0, 3 0, 0

Transição Fixada - Superfície Isotérmica- q̇ [W] e desvio [%]
4965, 5 4918, 3 5207, 1 4435, 7 3750, 0 3760, 0

32, 1 30, 8 38, 5 18, 0 −0, 3 0, 0
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coeficiente de pressão, Cp, em torno do aerofólio NACA 65(2)016 são apresentadas

na Fig. 4.8. Os desvios entre os dados experimentais e os resultados numéricos do

ONERA2D, obtidos por Silva (2002), e os do XFOIL, obtidos no presente trabalho,

são precisos suficientemente para serem usados na avaliação da camada-limite, pois

representam o gradiente de pressão em torno do aerofólio.

Como mostrado na Fig. 4.8, a solução potencial do escoamento coincidiu com as

soluções potencial completa, que é compressível isentrópica, e a potencial-viscosa,

que considera o efeito da espessura de deslocamento, δ1 da camada-limite na distri-

buição de pressão em torno do aerofólio e, iterativamente, o efeito do gradiente de

pressão na estimativa de δ1 (DRELA; GILES, 1987). Logo, o efeito da camada-limite

e da compressibilidade na distribuição de Cp não são significativos para o ângulo de

ataque verificado, 0◦.

A distribuição de temperaturas de superfície é apresentada na Fig. 4.9 para os

casos no regime laminar, Fig. 4.9(a), e no turbulento, Fig. 4.9(b). Foi admitida que

as rodadas no túnel de vento foram feitas a uma temperatura de 300 K e que a

similaridade de Re foi valida no experimento. Apesar de ser um dos objetivos do ex-

perimento, Frick e McCullough (1942) não conseguiram manter a temperatura cons-

tante (superfície isotérmica) ao longo do segundo compartimento do perfil aquecido

NACA 65(2)016. Para efeito de comparação, o presente autor propôs mais um caso

laminar e um outro turbulento, nas mesmas condições originais (Tabela 4.5), mas

admitindo que a superfície é isotérmica e sua temperatura é a média dos dados ex-

perimentais, como mostrado nas Figs. 4.9(c) e 4.9(d).

Para os casos de teste com o aerofólio NACA 65(2)016, foi adotado a análise

integral de Ambrok (1957), descrita pelas Eqs. (4.11) e (4.14). Para o caso turbulento,

a análise integral e o BLP2C utilizaram o modelo de intermitência de Abu-Ghannam e

Shaw (1980). Nos casos no regime laminar, a posição de início da transição foi fixada

logo a montante da posição de separação laminar, s/c = 0, 56, onde o coeficiente

de atrito, Cf , se aproximou de zero. Para fixar a posição de início transição laminar-

turbulenta no código TEXSTAN , é necessário fornecer Reδ2,crit e utilizar o modelo de

intermitência de Kays e Moffat (1975). Nos casos turbulentos, a posição inicial e final

foram fixadas manualmente em s/c ≈ 5%, como reportado pelos autores.

Os resultados das estimativas de fluxo de calor obtidas no presente trabalho

mais aqueles calculados e as potências elétricas medidas por Frick e McCullough

(1942) são apresentados na Tabela 4.6. A região de interesse dos autores era o

segundo compartimento aquecido, que tinha dois trechos de superfície sujeitos à

convecção de calor para o escoamento externo: um no extradorso, entre 0, 146 <
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x/c < 0, 263, e outro no intradorso, entre −0, 146 < x/c < −0, 263. Nas colunas

da Tabela 4.6 são apresentados os resultados de cada procedimento de cálculo.

Nas linhas são apresentados os quatro casos estudados: 1) escoamento laminar

sobre superfície não-isotérmica; 2) escoamento laminar sobre superfície isotérmica;

3) escoamento turbulento sobre superfície não-isotérmica; 4) escoamento turbulento

sobre superfície isotérmica. Embaixo de cada caso, há duas linhas de resultados:

a primeira é o resultado do do fluxo de calor, q̇, e a segunda é o desvio percentual

do resultado de cada modelo em relação aos dados experimentais, (q̇ − q̇exp)/q̇exp ·
100, que são apresentados na última coluna. O fluxo de calor foi estimado com a

área exposta, a distribuição de temperaturas de cada caso e os resultados de har

obtidos pelos códigos integral, BLP2C e TEXSTAN. Esse procedimento foi aplicado

por Frick e McCullough (1942) para estimar o fluxo de calor, que é apresentado na

quarta coluna da Tabela 4.6. O fluxo de calor calculados, pelo presente autor, com

os resultados de har de Frick e McCullough (1942) e as medições de temperatura são

apresentados na quinta coluna. Já a sexta coluna da Tabela 4.6 mostra as medições

da potência fornecida para cada caso.

No caso de tese de transição livre, com maior parte da superfície do aerofólio

coberta pelo escoamento em regime laminar, tanto para o caso com a superfície iso-

térmica quanto o de superfície não-isotérmica, os resultados dos modelos estudados

no presente trabalho ficaram próximos entre si e também em relação aos cálculos de

Frick e McCullough (1942), que estão apresentados na Fig. 4.10. No entanto, quando

são comparadas as estimativas de fluxo de calor transferidos do segundo comparti-

mento para o escoamento, o código BLP2C teve maior sucesso entre os modelos

utilizados no presente trabalho e obteve q̇ = 879, 8 W, ou seja, desvio de 2, 2% em

relação ao dado experimental q̇exp = 861 W. No caso isotérmico, a Tabela 4.6 mostra

que o BLP2C também foi o código que calculou mais precisamente o fluxo de calor

de 891, 4 W com desvio de 3, 5%. O desvio percentual do fluxo de calor calculado

pelo presente autor com o har estimado por Frick e McCullough (1942) foi de 0, 1%,

bem menor do que os 1, 6% calculado pelos próprios Frick e McCullough (1942).

Isso indica que houve diferenças no procedimento de integração
∫

har∆Tds adotado

pelos autores do experimento e aquele implementado pelo presente autor.

Antes de analisar a Fig. 4.11, é preciso lembrar que Frick e McCullough (1942)

não mediram o coeficiente de transferência de calor e que apenas o estimaram nu-

mericamente. Os autores desenvolveram um análise integral da camada-limite no

regime laminar e turbulento, com transição abupta e que admite que a superfície do

aerofólio é isotérmica.

Como observado na na Fig. 4.11(a), o har estimado pelos códigos utilizados no
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presente trabalho apresentou oscilações. Esse é um efeito esperado já que a tem-

peratura variável de superfície causa variações mais acentuadas no har do BLP2C e

TEXSTAN , menos acentuadas no har da análise integral e nenhuma variação no har

de Frick e McCullough (1942). Consequentemente, a Fig. 4.11(b) apresenta as pre-

visões numéricas dos presentes códigos sem oscilações, pois a temperatura de su-

perfície é constante. No entanto, observa-se que a distribuição de har da Fig. 4.11(b)

está num nível médio maior do que as Fig. 4.11(a).

Em termos de fluxo de calor total estimado no segundo compartimento conside-

rando a superfície não-isotérmica, a Tabela 4.6 mostra que o código BLP2C obteve

estimativas de q̇ = 3765 W e um desvio de 0, 1% em relação a potência elétrica

fornecida. Entretanto, com a consideração de superfície isotérmica, todas as estima-

tivas feitas pelo presente autor ficaram com desvios significativos, inclusive aquela

que utiliza o har calculado pelos autores do experimento. Esse fato demonstra que a

variações de temperatura de superfície e seus efeitos no coeficiente de transferência

de calor são importantes para a estimativa do fluxo de calor na superfície.

4.6 Comentários

O presente capítulo apresentou e verificou a implementação das análises inte-

gral e diferencial de camada-limite que podem ser aplicadas ao modelo-base do es-

coamento em torno de aerofólios com sistema térmico de antigelo, apresentado no

Capítulo 2 . Com exceção do modelo de Ambrok (1957), que foi implementado na

dissertação de mestrado, todos os outros modelos foram selecionados, no caso dos

códigos diferenciais, e implementados, no caso das análises integrais, na presente

tese.

Logo, foram incluídos no programa de simulação térmica do aerofólio com sis-

tema antigelo diversas opções de modelos de camada-limite, a saber:

• análise integral de camada-limite sobre superfície isotérmica no regime laminar

e turbulento;

• análise integral de camada-limite, no regime laminar e turbulento, por meio da

sobreposição de soluções isotérmicas;

• análise diferencial de camada-limite por meio da incorporação do código

BLP2C;

Os resultados finais, considerando a molhabilidade parcial da superfície, os mo-
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delos de camada-limite e transição laminar-turbulenta, são apresentados e discuti-

dos no Capítulo 6. As conclusões finais da presente tese podem ser encontradas no

Capítulo 7.
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5 MODELAGEM DA TRANSIÇÃO

LAMINAR-TURBULENTA EM

TORNO DE AEROFÓLIOS COM

SISTEMA TÉRMICO DE ANTIGELO

A instabilidade do escoamento laminar e a transição do escoamento laminar para

o turbulento são problemas de mecânica dos fluidos sem resposta definitiva desde

os experimentos em dutos de Osborn Reynolds em 1883. Mesmo depois de mais

de 125 anos o fenômeno da transição laminar-turbulenta não pode ser explicado

completamente ou previsto com a precisão desejada (DRAZIN; REID, 2004).

As questões mais importantes no estudo da transição são:

1) Quais são os mecanismos que levam à turbulência?

2) Depois que as estruturas turbulentas são formadas, como ocorre a evolução do

escoamento até o início do escoamento plenamente turbulento?

Para nenhuma das duas perguntas há respostas definitivas, ou seja, não há teo-

ria física ou propriedade matemática que descrevam genericamente o início e o de-

senvolvimento da transição laminar-turbulenta (ARNAL, 1994; REED; SARIC, 2006).

A presença da transição laminar-turbulenta é importante para o desempenho tér-

mico ou mecânico de componentes e equipamentos. Alguns problemas de engenha-

ria típicos, encontrados na literatura, que dependem do conhecimento do processo

transicional são:

• projeto de proteção térmica para veículos de reentrada na atmosfera;

• redução de arrasto de atrito de asas de aviões comerciais de transporte;

• resfriamento de palhetas (aerofólios) de turbinas a gás;

• redução de arrasto de navios e submarinos;
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• determinação de coeficiente de sustentação máximo de asas de aeronaves;

• geometria do gelo formado em bordos de ataque de asas de aeronaves civis;

• transferência de calor em aerofólios com sistema térmico de proteção contra

formação de gelo.

Segundo Spalart (1996), na previsão do desempenho aerodinâmico de aerona-

ves comerciais convencionais em voos de alta velocidade, dependendo do tipo de

aerofólio, a região coberta pelo escoamento laminar pode ser considerada pequena

em relação àquela coberta pelo escoamento turbulento em torno da aeronave. O

autor considera aceitável a aproximação de escoamento plenamente turbulento em

torno de toda a aeronave, já que a diferença entre as soluções, totalmente turbu-

lenta e outra com trechos de escoamento laminar, seria pequena se comparadas ao

arrasto total da aeronave.

Em termos de efeito médio da transferência de calor e de massa, tanto a posição

inicial, str , quanto o comprimento, ∆str = se− str , da transição laminar-turbulenta são

importantes na previsão da operação de sistema de antigelo de aerofólios. O trecho

laminar não pode ser desprezado, já que, a área coberta pelo escoamento laminar

pode ser significativa quando comparada à área total protegida contra formação de

gelo. Um desvio na estimativa na posição ou comprimento da transição pode causar

um desvio significativos na estimativa da transferência de calor e de massa, pois

a transição laminar-turbulenta pode ocorrer dentro da região aquecida pelo sistema

antigelo e sobre o escoamento de água líquida, o que afeta tanto a convecção de

calor quanto a de massa. Isso também é observado no cálculo da força arrasto e da

sustentação de asas, que são avaliações médias, portanto são integrais de valores

locais de coeficientes de atrito, Cf , e de pressão, Cp, sobre toda a área exposta ao

escoamento.

Nos seus estudos, Sogin (1954) observou que a estimativa do coeficiente de

transferência de calor em torno das asas de aeronaves requer o conhecimento sobre

o processo de transição do escoamento laminar para o turbulento. O mesmo autor

notou a existência de uma região de transição laminar-turbulenta de comprimento

finito, que pode ser mais longa nos túneis de gelo do que em voo sob condições

naturais de formação de gelo.

O desempenho térmico de sistemas antigelo de aerofólios aeronáuticos é defi-

nido pela posição onde a água evapora totalmente ou pela posição e taxa inicial de

congelamento de água, ou seja, é definido pela distribuição de valores locais de tem-

peratura Ts e vazão de água ṁagua em torno do aerofólio, que dependem dos valores
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locais de coeficiente de transferência de calor e de massa. Como o cálculo é pa-

rabolico, esses coeficientes locais são influenciados pelos seus valores a montante.

Assim, há uma influência da história do escoamento no desempenho do sistema

antigelo.

A temperatura de superfície sólida Ts e a vazão de água líquida ṁagua são va-

lores locais distribuídos ao longo da superfície do aerofólio. Como a ocorrência da

transição laminar-turbulenta influencia diretamente mais os valores locais do que os

médios, a previsão dos parâmetros operacionais do sistema antigelo depende forte-

mente da estimativa do início e do término da região de transição laminar-turbulenta.

O conhecimento do processo de transição laminar-turbulenta é necessário para

estimar grandezas médias relacionadas com o desempenho térmico do sistema an-

tigelo, como demanda térmica imposta pelo voo em condições de gelo. No entanto,

o processo transicional é fundamental para prever valores locais de temperatura de

superfície e, consequentemente, de distribuição de vazão de água líquida, que de-

termina o ponto de congelamento ou evaporação da água líquida.

Similarmente, devido a relevância da distribuição de temperaturas para fins de

projeto estrutural e de seleção de materiais para uma vida operacional mais longa,

o conhecimento do comportamento dinâmico e térmico da camada-limite na tran-

sição laminar-turbulenta é também importante para a estimativa da distribuição de

temperatura na superfície das pás das turbinas a gás (MAYLE, 1991).

A importância do efeito da transição laminar-turbulenta na operação de sistemas

de proteção contra formação de gelo em aerofólios é confirmada pelas observações

pioneiras de Sogin (1954) e pelos trabalhos mais recentes de Potapczuk (1999), Al-

Khalil et al. (2001) e Silva (2002). Evidências experimentais (KERHO; BRAGG, 1997)

e alguns resultados de simulações numéricas (STEFANINI et al., 2007; STEFANINI

et al., 2008) indicam que a posição inicial e o comprimento da região de transição

laminar-turbulenta também podem ser importantes para determinação da geometria

do gelo formado em aerofólios não aquecidos.

Geralmente, os códigos clássicos de formação de gelo admitem a ocorrência de

uma processo transicional abrupto numa posição str . Com base em evidências expe-

rimentais, o presente trabalho propõe a representação de uma região de transição,

onde o escoamento passa do regime laminar ao turbulento. Usualmente, os parâ-

metros da região de transição, que definem o seu início e término, são determinados

a partir de dados experimentais, correlações algébricas ou com base na experiência

de engenharia.
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A Tabela 5.1 apresenta alguns modelos empíricos para previsão do início e tér-

mino da região de transição do escoamento laminar para o turbulento.

Tabela 5.1: Modelos empíricos para previsão de início e término da região de
transição laminar-turbulenta

Previsão Autor Variáveis Aplicado por

início Makkonen (1985) rugosidade ks e
parâmetro
δ2

2/µ · due/ds

ONERA

início von Doenhoff e
Horton (1956)

rugosidade ks LEWICE ,
TRAJICE2

início Michel (1951) Res e Reδ2 CANICE FD e
BLP2C

término Chen e Thyson
(1971)

gradiente de
pressão dp/ds

CANICE FD,
Fortified-LEWICE
e BLP2C

início e término Abu-Ghannam e
Shaw (1980)

parâmetro
δ2

2/µ · due/ds e
nível de
turbulência Tu

presente trabalho
(integral e
diferencial),
TEXSTAN

5.1 Modelagem do Processo de Transição do Escoa-
mento Laminar para o Turbulento

A transição do escoamento laminar para o turbulento está diretamente relacio-

nada ao conceito de estabilidade. Um estado físico é considerado estável quando

suporta uma perturbação finita e retorna ao seu estado inicial. Por outro lado, se

não há retorno ao estado original, o estado é considerado instável. O estado final

pode ser completamente diferente do estado inicial, não sendo apenas um desvio

do estado inicial. Um estado que é estável para pequenas perturbações, mas instá-

vel para perturbações maiores, é denominado metaestável. O objetivo do estudo da

estabilidade de um sistema físico é testar os efeitos de uma perturbação particular.

Para pequenas perturbações, as equações linearizadas de estabilidade podem ser

aplicadas ao sistema com sucesso. Antes de abordar as análises de estabilidade

de escoamentos laminares, é importante entender os estágios que levam à forma-

ção das erupções (spots) e núcleos (puffs) turbulentos. Segundo Arnal (1984), os

estágios podem ser definidos como: 1) receptividade, no qual as perturbações são

internalizadas pelo escoamento da camada-limite laminar; 2) instabilidade linear, no

qual as instabilidades predominantes podem ser descritas pela análise linear de es-
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tabilidade do escoamento laminar na camada-limite; 3) instabilidade não-linear, no

qual há o domínio de instabilidades não-lineares.

As posições onde ocorre o início da instabilização do escoamento laminar e, mais

a jusante, o início do escoamento plenamente turbulento, podem ser representadas

em termos de número de Reynolds baseados nos parâmetros da camada-limite (δ1,

δ2). Para um escoamento no regime laminar, com baixo nível de turbulência ao longe

e sem gradiente de pressão sobre uma placa plana em ângulo de ataque nulo com

superfície lisa, adiabática e sem transpiração, Schlichting e Gersten (2000) utilizaram

resultados das equações de estabilidade linear e dados experimentais para estimar

o limite de indiferença, abaixo do qual o escoamento laminar é plenamente estável

independente da perturbação:

Reδ1,ind ≥ 520 (5.1)

Schlichting e Gersten (2000), a partir das mesmas hipóteses, definem o local

onde a transição laminar-turbulenta se completa, denominado ponto crítico, e o es-

coamento plenamente turbulento ocorre:

Reδ1,crit ≥ 950 (5.2)

Alternativamente ao uso de Reδ1,crit , alguns autores, encontrados na pesquisa

bibliográfica, definem os limites da região de transição em termos de Res.

A Fig. 5.1 apresenta os estágios de desenvolvimento da transição sobre uma

placa plana como definidos por Schlichting e Gersten (2000):

Estágio 1 - é a região onde o escoamento laminar é estável e indiferente às pertur-

bações das condições iniciais ou de contorno geradas pelo ambiente ou pela

superfície;

Estágio 2 - é a região onde o escoamento laminar responde linearmente às pertur-

bações, que podem ser amplificadas ou atenuadas, e desenvolve as denomi-

nadas ondas Tollmien-Schlichting (T-S);

Estágio 3 - é a região onde o escoamento laminar responde de forma não-linear às

perturbações e desenvolve estruturas tridimensionais que interagem entre si

como ondas e vórtices;

Estágio 4 - é a região onde ocorre há o decaimento dos vórtices, ou seja, ocorre a

ruptura e diminuição das dimensões das estruturas tridimensionais;
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Estágio 5 - é a região onde há o aparecimento de erupções turbulentas perto da

superfície da placa plana e a geração de núcleos turbulentos coesos (os cha-

mados puffs’), que são arrastados pelo escoamento;

Estágio 6 - é a região onde o escoamento é plenamente turbulento, estável e em

regime permanente.

No estágio (1) da Fig. 5.1, o escoamento dessa região é em regime laminar e es-

tável. Já entre o início do estágio (2) e o término do estágio (5), o escoamento ainda

é considerado laminar por alguns autores. No entanto, os mecanismos de transporte

de quantidade de movimento, calor e de massa nessa região apresentam desvios em

relação às características esperadas de um escoamento laminar pleno, pois contém

perturbações e instabilidades. Outros autores, como Hassan (2006), consideram o

regime do escoamento como sendo laminar perturbado entre os estágios (2) e (5).

Essa região é onde as perturbações geradas pelo ambiente, pela superfície ou pe-

los mecanismos intrínsecos do escoamento agem sobre a camada-limite laminar. A

resposta dinâmica da camada-limite às perturbações determina o crescimento das

instabilidades que levam ao aparecimento das erupções turbulentas. As pesquisas

sobre receptividade e de estabilidade da camada-limite são concentradas nesse tre-

cho do escoamento.

O estágio (5) da Fig. 5.1 é onde os modelos clássicos são aplicados para descre-

ver a variação dos parâmetros da camada-limite (δ2, ∆2. Cf e St) ao longo da tran-

sição laminar-turbulenta. Dentro estágio (5) é que a intermitência do escoamento,γ,

é definida como a fração de tempo na qual o escoamento é turbulento numa posi-

ção. Do início ao término do estágio (5), há um aumento do número de erupções

turbulentas e de núcleos turbulentos (puffs). Com aglutinação dos núcleos turbulen-

tos vizinhos, há também um aumento nas suas dimensões. Assim, a intermitência

γ indica a frequência de passagem e o tempo de passagem (comprimento) desses

núcleos turbulentos por um sensor posicionado ao longo do estágio (5).

5.1.1 Mapeamento das Rotas de Transição Laminar-turbulenta

A rota para a turbulência depende da receptividade da camada-limite às pertur-

bações forçadas geradas no ambiente, que podem ser flutuações de natureza tran-

sitórias ou permanente (SARIC; REED, 2006). A receptividade fornece as condições

iniciais de perturbação de amplitude, frequência e fase para o início da instabilidades

do escoamento no regime laminar. A camada-limite responde dinâmicamente às per-

turbações forçadas na forma de oscilações de velocidade, que podem ser atenuadas
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(1) regime laminar estável;

(2) ondas T-S instáveis;

(3) ondas tridimensionais e for-
mação de vórtices;

(4) decaimento de vórtices;

(5) erupções turbulentas e nú-
cleos (0 ≤ λ < 1);

(6) regime turbulento pleno
(λ = 1).

Figura 5.1: Esquema da transição laminar-turbulenta numa camada-limite sobre
uma placa plana sem gradiente de pressão e ângulo de incidência nulo

(SCHLICHTING; GERSTEN, 2000).

ou amplificadas na direção do escoamento dependendo das características da per-

turbação. A evolução dinâmica das instabilidades no escoamento da camada-limite

laminar pode ser linear ou não-linear. Esses dois tipos de processos de transição

podem ser distinguidos:

1) Se a amplitudes das perturbações forçadas forem infinitesimais, pode-se observar

o aparecimento de oscilações mais ou menos regulares, que são denominadas

ondas de Tollmien-Schlichting (T-S). São oscilações na velocidade instantânea,

u′, ao longo da largura da placa plana. Suas amplitudes podem ser amplificadas

ou atenuadas ao longo do escoamento. Como as perturbações são infinitesi-

mais, a equação da camada-limite de quantidade de movimento é linearizada e

seu comportamento dinâmico é aproximadamente representado por uma equa-

ção diferencial homogênea de quarta ordem. As frequências d as oscilações são

denominadas naturais ou autovalores . As amplitudes das oscilações, associa-

das a cada frequência de resposta, podem ser amplificadas até um nível crítico

e causar a transição laminar-turbulenta. Esse processo é chamado de transição

natural.

2) Se a amplitude das perturbações forçadas não for fraca (por exemplo, devido a

presença de nível alto de turbulência do escoamento livre e elementos rugosos),

os fenômenos não-lineares podem ocorrer e causar a transição a uma distância

curta do bordo de ataque do corpo. Este mecanismo foi chamado de contorno

(bypass) por Morkovin (1989), já que alguns processos da transição natural não

ocorrem, ou seja, são contornados.
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Uma convenção sobre a classificação dos níveis de turbulência é dada por Reed

e Saric (2006) como: 1) baixo quando a amplitude média da flutuações turbulentas

é da ordem de u′ ≤ 10−3 m/s; 2) moderado quando u′ < 10−3 < 10−2 m/s; 3) alto

quando u′ < 10−2 < 10−1 m/s; 4) muito alto quando u′ ≥ 10−1 m/s.

O nível de turbulência num escoamento também pode ser definido em termos da

fração da velocidade ao longe:

Tu =

√
1
3

(
u'2 + v '2 + w '2

)
V∞

(5.3)

Onde u′ é flutuação turbulenta na direção do escoamento, v ′ é a flutuação turbulenta

na direção normal a superfície e w ′ é a flutuação turbulenta da largura. Se for ad-

mitido que a turbulência ao longe foi gerada de forma isotrópica (u′ = v ′ = w ′), a

Eq. (5.3) resulta em:

Tu =

√
u'2

V∞
(5.4)

Logo, considerando a convenção de nível de turbulência, a Eq. (5.4) e um esco-

amento com velocidade ao longe de V∞ = 100 m/s, o nível de turbulência é consi-

derado baixo quando Tu ≤ 0, 001%, moderado quanto 0, 001% < Tu < 0, 01%, alto

quando 0, 01% < Tu < 0, 1%, e muito alto quando Tu ≥ 0, 1%.

A transição do escoamento laminar para o turbulento pode seguir várias rotas de-

pendendo das perturbações geradas pelo ambiente. Como representado na Fig. 5.2,

rota para o início da transição laminar-turbulenta depende das características das

perturbações. Se elas forem de baixa amplitude, ocorre a transição natural, com

predomínio de mecanismos lineares, e o processo segue pela rota A da Fig. 5.2.

Por outro lado, na presença de perturbações de grande amplitude, o processo de

transição pode seguir a rota E, ou seja, vai diretamente ao colapso turbulento. Esse

último processo é fortemente não-linear e rápido (curto). É um contorno (bypass)

das instabilidades lineares e do processo de transição natural.

Finalmente, as rotas B, C e D da Fig. 5.2 são rotas intermediárias iniciadas pelo

crescimento transitório de perturbações (transient growth) de natureza linear. Essas

instabilidades são geradas pela combinação linear entre as oscilações de frequên-

cias naturais ou fundamentais (REED; SARIC, 2006). Se as amplitudes máximas das

perturbações transitórias forem suficiente intensas, a rota do processo de transição

laminar-turbulenta é iniciada e continua até o colapso do escoamento laminar. Caso

contrário, elas são atenuadas.
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Na transferência de calor sobre um aerofólio aquecido operando sob condições

de formação de gelo, o processo de transição pode seguir: a rota A se o voo for

sob condições de formação gelo na atmosfera e a superfície do aerofólio estiver

lisa; a rota E, num ensaio em túnel de gelo com alta intensidade de turbulência no

escoamento livre.

Receptividade

Crescimento Transitório

A E

B

C

D

Modos Primários
Contorno

Mecanismos Secundários

Colapso

Turbulência

Amplitude crescente da perturbação
originária do ambiente

Figura 5.2: Rotas de transição para a turbulência (RESHOTKO, 2001)

De forma elegante, White (2000) resume o processo de transição natural como:

"(...) Após o colapso inicial do escoamento laminar devido a ampli-

ficações de perturbações infinitesimais, o escoamento passa por uma

complicada sequência de mudanças espaciais, que tem como resulta-

dos um fenômeno, não-estacionário e desordenado, mas estranhamente

racional e maravilhosamente estável, conhecido como turbulência.(...)".
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5.1.2 Transição Natural

A previsão teórica do surgimento das ondas T-S em escoamentos no regime

laminar, sem gradiente de pressão, sem transferência de calor e de massa sobre

placas planas, denominado escoamento de Blasius, foi feita por Tollmien em 1927,

com base em desenvolvimentos anteriores de Rayleigh (1887) e Prandtl (1921) (apud

VAN INGEN, 2008). Os estudos teóricos sobre estabilidade linear foram continuados

por Schlichting em 1933, No entanto, a evidência experimental que provou a exis-

tência das ondas T-S somente foi encontrada após os experimentos de Schubauer

e Skramstad (1948) no National Bureau of Standards, Washington, EUA. Os autores

tiveram sucesso porque a experiência foi realizada num túnel de vento de baixo ní-

vel de turbulência do escoamento ao longe. Os valores baixos de Tu = 0, 02% do

escoamento ao longe do túnel de vento, permitiram Schubauer e Skramstad (1948)

detectar pela, primeira vez, as ondas T-S, que tinham sido previstas pela teoria de

estabilidade linear da camada-limite laminar por Tollmien em 1927.

Arnal (1992) observa que o efeito do nível de turbulência do escoamento livre

sobre a camada-limite é desprezível se Tu < 0, 1%, e que as ondas T-S não ocor-

rem se Tu > 3% , ou seja, acima desse limite a transição é disparada por outros

mecanismos de comportamento não-linear.

A transição natural também pode ocorrer por meio de outro tipo de instabilidade

linear: os vórtices de Görtler (RESHOTKO, 2001), que são estruturas vorticais longi-

tudinais disparadas por perturbações de amplitudes infinitesimais em escoamentos

sobre superfícies côncavas. Se a espessura da camada-limite de quantidade de mo-

vimento é da ordem do raio de curvatura da superfície, há o aparecimento de um

gradiente de pressão na direção normal (dP/dy ). Isso leva à instabilidade centrífuga

do escoamento laminar e causa o aparecimento dos vórtices de Görtler. O início da

formação das instabilidades ocorre quando

G = Reδ2

√
δ2

R
> 0, 3 (5.5)

na qual R é o raio de curvatura da superfície e G é denominado número de

Görtler.

5.1.3 Transição de Contorno (Bypass)

A transição de contorno (rota E da Fig. 5.2) pode ser definida com aquela que

tem o crescimento das perturbações e cenários de transição não disparados pelas
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instabilidades lineares ou por suas combinações lineares. Nesse caso, a ocorrência

das ondas T-S (rota A da Fig. 5.2) ou de outros mecanismos lineares (rotas B,C,D

da Fig. 5.2) são contornados (bypassed). Um caso de alto nível de turbulência do

escoamento livre pode causar uma transição rápida e contornar os mecanismos de

transição natural, discutidos nas seções anteriores.

Este tipo de processo transicional é, geralmente, encontrado no escoamento so-

bre pás de turbinas à gás. Logo, é um mecanismo importante na previsão da transfe-

rência de calor em pás de turbinas e no projeto do seu resfriamento, para que a vida

útil das pás e os limites de operação sejam aumentados. Em túneis de gelo, os níveis

de turbulência podem atingir valores entre 0, 5% a 6% (HENZE; BRAGG; KIM, 1998),

dependendo das suas características construtivas e, principalmente, da configuração

do sistema de nebulização de gotículas. Na formação de gelo, o escoamento é per-

turbado pela superfície rugosa e irregular da superfície do gelo. Essas perturbações

também podem causar o disparo da transição por mecanismos de contorno.

Schmid e Henningson (2001) definem a rota E para a turbulência como a tran-

sição laminar-turbulenta iniciada por mecanismos de crescimento não-modais, ou

seja, instabilidades não relacionadas com as frequências naturais. As perturbações

causadas por crescimento não-modal são alongadas longitudinalmente. O processo

de transição, disparado por um nível de Tu de moderado a alto, é dominado por

oscilações de velocidade com amplitude maior na direção do escoamento(são as de-

nominadas veias). Para os autores, o aparecimento das veias caracteriza a transição

de contorno. Como as equações de estabilidade linear não podem ser aplicadas,

previsão da rota para a turbulência pela transição de contorno é realizada por cor-

relações algébricas ou por simulação direta das equações de Navier-Stokes [Direct

Numerical Simulation (DNS)].

5.1.4 Intermitência Laminar-turbulenta

As erupções turbulentas são formadas aleatoriamente numa faixa longitudinal

∆s, que é pequena quando comparada à extensão total da região de transição

(DHAWAN; NARASIMHA, 1958). As erupções seguem com o escoamento. Logo,

inevitavelmente, a coalescência das erupções ocorre numa região a jusante, onde

erupções aparecem continuamente e prosperam. O volume ocupado pelas erupções

aumenta exponencialmente, toma toda a camada-limite e o escoamento torna-se

plenamente turbulento.

A intermitência laminar-turbulenta, γ, é a razão entre a somatória do tempo de

passagem das erupções turbulentas por uma posição s sobre o tempo total da me-
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dição. A cada passagem de uma erupção, o anemômetro registra flutuações de

velocidade, que são típicas do regime turbulento. Antes e depois da passagem das

erupções, o escoamento é calmo e não apresenta flutuações de velocidade, o que

caracteriza o escoamento em regime laminar. Movendo o sensor para posições mais

a jusante, a frequência e comprimento das erupções aumenta, o que aumenta a fra-

ção de tempo que o escoamento apresenta características de regime turbulento, i.e.,

a intermitência γ cresce e tende ao valor unitário.

As primeiras medições das erupções turbulentas foram feitas por Emmons (1951)

com anemômetro de fio quente. A evolução de γ na direção do escoamento para vá-

rias condições de escoamento sobre placa plana foi feita por Schubauer e Klebanoff

(1955).

O conceito de intermitência foi definido por Emmons (1951) como um modelo de

geração e coalescência de erupções turbulentas. Este modelo admite que a geração

g(P) ocorre num ponto P e que a fração do tempo que o escoamento permanece

turbulento num ponto, intermitência γ(P), é dada por:

γ(P) = 1− e−
R

g(P)dV (5.6)

Onde g(P) é a taxa de geração de erupções turbulentas num volume infinitesimal

dV , ou seja, elas nascem em vários pontos dentro da região de transição. A Eq. (5.6)

está no regime permante, mas o modelo original é mais geral e abrange também

efeitos transitórios na avaliação de γ. O crescimento e propagação das erupções é

estimado com a avaliação da integral da taxa no volume. Com base na hipótese de

que o escoamento é uma fração do tempo laminar e noutra turbulento na proporção

(γ−1)/γ, Emmons (1951) propôs que o escoamento médio no tempo numa posição

qualquer a jusante pode ser considerado como uma sobreposição das propriedades

laminares e turbulentas:

f = (1− γ) · fL + γ · fT (5.7)

Onde f é uma propriedade da camada-limite, fL é seu valor no regime laminar e

fT é seu valor plenamente turbulento. Nos trabalhos clássicos de transição, a variável

f pode ser substituída por Cf , u, H = δ1/δ2 ou St, por exemplo. A evolução de γ

pode variar de acordo com o tipo de propriedade f , como as funções γ propostas

para estimativa de H por Abu-Ghannam e Shaw (1980) ou para estimativa de St por

Sharma (1987). A avaliação de γ por meio de sobreposição é amplamente aplicado

às análises diferenciais e integrais na literatura pesquisada.

Segundo Dey (2000), a combinação linear dos valores laminares e turbulentos
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na região de transição resulta num desequilíbrio local transitório de quantidade de

movimento durante a passagem de uma erupção turbulenta. Para um escoamento

sem gradiente de pressão sobre superfície adiabática e sem transpiração, o desvio

estimado no cálculo de Cf é da ordem de:

2
dδ2

ds
− Cf ≈ 2

[
dγ
ds

(
δ2,turb − δ2,lam

)
+ γ(1− γ)

∫ δ

0
(u l − uT )dy

]
(5.8)

Onde o termo do lado esquerdo é o diferença entre o Cf , avaliado por meio da

combinação linear, e o seu valor exato dδ2/ds para este tipo de escoamento (Eq.

4.26). Durante a passagem de uma erupção turbulenta, o primeiro e o segundo

termos do lado direito da Eq. (5.8) adquirem sinais opostos e quase se cancelam

mutuamente. Com a aplicação da Eq. (5.8) aos dados experimentais de Schubauer

e Klebanoff (1955), os autores estimaram em 2, 5% o erro médio no cálculo do Cf

por meio do modelo de sobreposição. Logo, em termos práticos, o modelo de com-

binação linear oferece uma precisão satisfatória cconjugadacom simplicidade de im-

plementação e interpretação.

s

y

Escoamentopermanente
Ondas

2D
Perturbações

3D

zona de colapso turbulento

zona de transição

Escoamento

perturbações do
escoamento livre

Borda da camada-limite

s

z

α

Erupções
turbulentas

aparecimento
da transição

γ

str

γ
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Figura 5.3: Estágios da desestabilização da camada-limite laminar sujeita a
perturbações de baixa amplitude. (NARASIMHA, 1990)

A Fig. 5.3, idealizada por Narasimha (1990), a transição do escoamento laminar

para o turbulento quando a amplitude das perturbações ambientais é baixa, ou seja,

quando ocorre a transição natural. Há um trecho de escoamento laminar em regime
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permanente e não-perturbado, seguido por um longo período inicial de instabilida-

des lineares, gerada por ondas bidimensionais Tollmien-Schlichting (T-S). Depois há

uma região curta de geração e colapso de estruturas tridimensionais fortemente ins-

táveis. Após este estágio, Narasimha (1990) admite a ocorrência de uma ruptura

(breakdown) concentrada (colapso do escoamento laminar) e o início da formação

das erupções (spots) turbulentas, que marcam o início (onset) da região de transi-

ção laminar-turbulenta. Como mostrado na Fig. 5.3, a intermitência varia de γ ≈ 0,

na posição de ruptura concentrada e início das erupções turbulentas, a γ = 1, no

final da região de transição e início do escoamento plenamente turbulento.

Uma conclusão importante que pode ser tirada a partir da análise da Fig. 5.3 é

que o escoamento a jusante do ponto de ruptura concentrada possui perturbações

bidimensionais e tridimensionais. No entanto, os modelos de transição só preveem

efeitos no coeficiente de atrito Cf , H e St na região das erupções turbulentas, a partir

da posição que a intermitência laminar-turbulenta começa ser diferente de zero.

5.2 Modelos de Previsão de Transição Laminar-
turbulenta

Nos modelos integrais e diferenciais de camada-limite encontrados na litera-

tura pesquisada, os dois parâmetros são usados para definir a região de transição

laminar-turbulenta são: 1) str , que é início (onset) da transição, onde ocorre o colapso

para a turbulência e as erupções começam a aparecer; 2) ∆str , que é comprimento

da região de transição, ou seja, a distância entre o aparecimento das erupções e o

escoamento plenamente turbulento.

Análises integrais e diferenciais de camada-limite não preveem qualquer efeito

das perturbações que ocorrem entre a posição de indiferença, definida por Reδ2,ind ,

e o início do colapso do escoamento laminar, Retr . Essas análises consideram que

o escoamento é plenamente laminar em qualquer posição a jusante do ponto de

aparecimento das erupções.

5.2.1 Modelo de Michel (1951)

Para estimar o início da transição, Cebeci e Cousteix (2005) desenvolveram um

procedimento de estimativa com base nas correlações algébricas de Michel (1951),

determinada com base em experimentos, e de Smith e Gamberoni (1956), determi-

nada com base em uma curva de soluções da análise de estabilidade linear. A curva
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proposta pelos autores é:

Reδ2,tr = 1, 174 ·
(

1 +
22400
Res,tr

)
Re0,46

s,tr (5.9)

Há a possibilidade de ocorrência de separação da camada-limite laminar (τ = 0)

a montante da posição de disparo da transição pela Eq. (5.9). Nesses casos, os

autores sugerem a hipótese de que o início da transição acontece na posição da

separação laminar.

Esse modelo é apropriado para transição natural em escoamentos de baixo nível

de turbulência em torno de aerofólios com superfície adiabática, lisa e sem transpi-

ração.

5.2.2 Modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980)

Para estimar o início e o comprimento da região de transição laminar-turbulenta,

Abu-Ghannam e Shaw (1980) desenvolveram correlações algébricas com base numa

coleção ampla de dados experimentais de escoamentos sobre placa plana com vá-

rios gradientes de pressão e níveis de turbulência ao longe. O início da transição,

segundo os autores, pode ser estimado por:

Reδ2,tr = 163 + exp
(

F (λ)− F (λ)
6, 91

· Tu
)

(5.10)

onde a função F (λ) é dada por Eq. (5.11a) para λ < 0 e por Eq. (5.11b) para λ > 0:

F (λ) = 6, 91 + 12, 75 · λ + 63, 64 · λ2 (5.11a)

F (λ) = 6, 91 + 2, 48 · λ− 12, 27 · λ2 (5.11b)

O término da região de transição e início do escoamento plenamente turbulento

é dado pela seguinte correlação:

Reδ2,t = 540 + 183, 5 ·
(
ReL · 10−5 − 1, 5

)
(1− 1, 4λ) (5.12a)

ReL = 16, 8 ·
(
Res,tr

)0,8
(5.12b)

O modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980) é muito utilizado para prever os pa-

râmetros da região de transição laminar-turbulenta do tipo natural e também para o

tipo de contorno.

Para resolver escoamentos em pás de turbinas, Drela (1998) modificou essas

correlações e substituiu o parâmetro de gradiente de pressão, λ = δ2
2/ν · du/ds, pelo
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fator de forma, H = δ1/δ2. As razões apontadas pelo autor foram: 1) que a iteração da

soluções da camada-limite e do escoamento externo pode divergir porque a transição

laminar-turbulenta afeta λ que, por sua vez, é usada para estimar o início da transi-

ção; 2) que o H é menos afetado pela iteração com o escoamento externo e pela

variação do gradiente de pressão; 3) que o disparo da transição laminar-turbulenta

com o H tem sentido físico, já que a estabilidade linear do escoamento laminar é

dependente diretamente da forma do perfil de velocidade média na camada-limite;

4) que o conceito do λ não pode ser usado na separação laminar, que pode ocorrer

em ângulos de ataques e velocidades altas em certo aerofólios, porque atinge um

valor mínimo de λ = −0, 09 no ponto de separação e de λ = 0 após a separação da

camada-limite; 5) que o H é uma função contínua através da bolha de separação da

camada-limite laminar, e que esse fato, segundo o autor, garante maior robustez a

solução numérica e tem comportamento mais físico. A correlação desenvolvida pelo

autor para prever o início da transição é:

Reδ2tr = 155 + 89
[

0, 25 tanh
(

10
H − 1

− 5, 5
)

+ 1
]

(ncrit )1,25 (5.13)

Na qual, o fator de amplificação máxima das instabilidades lineares, ncrit , desenvol-

vido por Mack (1977) para escoamentos de baixo Tu com base em resultados da

análise linear, é dado por:

ncrit = −8, 43− 2, 4 · ln
(
Tu′
)

(5.14)

Para obter resultados para níveis de turbulência mais altos, Tu > 2, 98%, Drela

(1998) modificou a 5.14 com a definição de:

Tu′ = 2, 7 tanh
(

Tu
2, 7

)
(5.15)

A faixa de aplicação das correlações de Abu-Ghannam e Shaw (1980) vai de

valores de Tu ≈ 0 até Tu ≈ 10%. Com isso, abrange vários tipos de rotas de

transição laminar-turbulenta e considera o efeito do gradiente de pressão.

5.2.3 Modelo de Wazzan, Gazley e Smith (1981)

A partir de resultados numéricos de análise linear de estabilidade de escoamen-

tos de água, no regime laminar, sobre cunhas (wedge flows) com presença de trans-

ferência de calor na superfície, Wazzan, Gazley e Smith (1981) propuseram seguinte



5.2 Modelos de Previsão de Transição Laminar-turbulenta 113

a correlação:

log(Res,tr ) = −40, 4557 + 64, 8066H − 26, 7538H2 + 3, 3819H3 (5.16a)

⇔ 2, 1 < H < 2, 8 (5.16b)

Na Eq. (5.16a), Res,tr é a posição de transição prevista com o método de análise

linear. Não foram considerados resultados experimentais porque na época não havia

dados em quantidade suficiente e com a precisão necessária. Apesar de ter con-

siderado vários ângulos de cunha, ou seja, vários valores de gradiente de pressão,

o fator de forma H forneceu uma curva única relacionada com Res,tr da posição de

transição, o que é apropriado para um critério deste tipo, As superfícies consideradas

no estudo foram adiabáticas, aquecidas e resfriadas. Os autores recomendam o uso

da correlação da Eq. (5.16a) até diferenças de temperatura, entre a superfície e o

escoamento, de 23◦C, e que acima desse gradiente de temperatura há necessidade

de uma análise de estabilidade. No entanto, diferenças da ordem de até 50◦C foram

utilizadas no desenvolvimento da correlação (WAZZAN; GAZLEY; SMITH, 1979) e

apresentaram desvios satisfatórios até o valor mínimo de H = 2, 1. Outra limitação,

deste tipo de correlação, é que a rota de transição é natural. Isso exclui casos, por

exemplo, de níveis de turbulência de moderados a mais altos, Tu > 1, 5% como

encontrados em túneis de formação de gelo, como o IRT.

5.2.4 Modelo de Mayle (1991)

Com base em um conjunto amplo de dados experimentais, variando entre

0 < Tu < 10%, Mayle (1991) propôs a seguinte correlação para início da região

de transição:

Reδ2,tr = 400Tu−5/8 (5.17)

Apesar da Eq. (5.17) ter sido correlacionada para dados experimentais sobre

placas planas sem gradiente de pressão, ela tem desvios aceitáveis para previsão

da transição laminar-turbulenta para escoamentos com gradiente de pressão com

Tu > 3%, como é o caso das condições operacionais das palhetas de turbinas à gás.

Segundo o mesmo autor, o comprimento da região de transição pode ser esti-

mado com os parâmetros da camada-limite no início da transição, no local da ruptura

do escoamento laminar:

Re∆s = 75Re−5/4
δ2,tr (5.18)

Se houver a presença de bolhas de separação laminar, Mayle (1991) indica que
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a transição pode ser correlacionada por:

Res,tr − Res,sep = 700 · Re0,7
δ2,sep (5.19)

A constante 700 do lado direito da Eq. (5.19) pode ser substituída por 1000 para

o caso de bolhas compridas ou de 300 para o caso das mais curtas. No caso de

ocorrência da separação, o comprimento da região de transição laminar-turbulenta é

estimado por:

Re∆s = 400Re0,7
δ2,tr (5.20)

Onde ∆s é a distância entre o início e término da região de transição e Re∆s é

o número de Reynolds baseado em ∆s.

5.3 Modelos para Intermitência Laminar-turbulenta

Após a estimativa do início e término da transição laminar-turbulenta, as mudan-

ças de características do escoamento na região de transição precisam ser previstas

até o início do escoamento plenamente turbulento.

Os modelos de intermitência da transição laminar-turbulenta podem ser do tipo:

• combinação linear, que admite a coexistência e a sobreposição de estados

plenamente laminares e turbulentos na transição;

• algébricos, que multiplicam a intermitência pela viscosidade aparente turbu-

lenta (“eddy viscosity”);

• diferenciais, que modificam as equações diferenciais de transporte existentes

ou introduzem novas para representar o transporte de γ e algum tipo meca-

nismo de disparo da transição.

Revisões bibliográficas sobre modelagem de transição nas equações de trans-

porte foram feitas por Singer (1993) e, mais recentemente, por Tobaldini Neto (2006).

5.3.1 Modelo de Narasimha (1957)

Com base nos trabalhos teóricos (EMMONS, 1951) e experimentais (SCHU-

BAUER; KLEBANOFF, 1955) anteriores, Dhawan e Narasimha (1958) admitiram que:

1) o crescimento e coalescência das erupções pode ser descrita apenas no plano

sz, que é definido pelas direções de comprimento e de largura do plano sobre o qual
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há escoamento; 2) a ruptura concentrada, ou seja, toda a geração das erupções

ocorreria com a mesma probabilidade ao longo de uma linha da direção da largura

localizada numa posição s ao longo do escoamento; 3) os efeitos transitórios não

são significativos. A taxa de geração de erupções, g da Eq. (5.6), foi idealizada pelos

autores com auxílio da função delta de Dirac, que tem valor unitário na posição str e

valor nulo em qualquer outra posição:

g(s) = nδ(s − str ) , na qual s

= str ⇒ δ(s − str ) = 1

6= str ⇒ δ(s − str ) = 0
(5.21)

Na Eq. (5.21), n é a taxa de produção de erupções na posição de ruptura con-

centrada. Se a função g(s) da Eq. (5.21) for substituída na Eq. (5.6), a integral resulta

aproximadamente em:

γ = 1− exp
[
−nσ

ue
(s − str )2

]
(5.22)

Na Eq. (5.22), σ é a taxa de espalhamento das erupções (crescimento da área),

n é a taxa de geração, ue é a velocidade do escoamento na borda da camada-limite.

A intermitência laminar-turbulenta é utilizada para combinar linearmente os valores

laminares e plenamente turbulentos na região de transição.

Com base em dados experimentais próprios, os autores propuseram a chamada

distribuição “universal” para intermitência γ considerando nσ/ue = 0, 412/λ2, que se

substituída na Eq. (5.22) resulta em:

γ = 1− exp
[
−0, 412 · (s − str )2

λn
2

]
(5.23a)

λn = s(γ = 0, 75)− s(γ = 0, 25) (5.23b)

O modelo de intermitência de Dhawan e Narasimha (1958) considera o cresci-

mento e a coalescência das erupções a partir de um ponto de geração inicial até a

coalescência completa no ponto de termino da região de transição. Com base em ob-

servações experimentais disponíveis na época, os autores propuseram a hipótese de

ruptura concentrada, ou seja, que, as erupções aparecem numa faixa bem estreita na

direção da largura da placa plana (aproximadamente uma linha em str na direção de

z) como apresentado na Fig. 5.3. Essa hipótese é satisfatória porque, além de con-

centradas em perto de str , as erupções geradas nessa posição dominam a evolução

da intermitência da distância s. Por esse modelo, são desconsideradas as erupções

que apareçam a jusante de str . Como elas são em menor número e tem dimensões

pequenas, não influenciam o processo de coalescência (VINOD; GOVINDARAJAN,

2007).
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Volino e Simon (1995) simplificaram algébricamente a Eq. (5.23a) para que não

houvesse uma dependência circular, pois o λn depende do cálculo de γ, que por sua

vez, depende do próprio λn . A nova equação encontrada pelos autores foi:

γ = 1− exp
[
−4, 6 · (s − str )2

λv
2

]
(5.24a)

λv = s(γ = 0)− s(γ = 0, 99) (5.24b)

5.3.2 Modelo de Reynolds, Kays e Kline (1958b)

Reynolds, Kays e Kline (1958b) definiram a região de transição laminar-

turbulenta de forma estatística por meio de uma posição média, sm e um desvio

padrão, σ. A intermitência é modelada como uma curva de distribuição normal acu-

mulada, que tem o valor zero antes do início da transição e o valor unitário no início do

regime plenamente turbulento. Diferentemente da função de intermitência idealizada

por Emmons (1951) e a proposta por Narasimha (1957), a função γ de Reynolds,

Kays e Kline (1958b) é a probabilidade do escoamento se tornar turbulento numa

posição s a jusante do ponto de início dos primeiras erupções turbulentas.

Outra diferença fundamental em relação a outros modelos de intermitência é que

os autores admitem que a geração das erupções ocorre em posições diferentes de

s ao longo da largura (direção z). O modelo de Reynolds, Kays e Kline (1958b),

assim como o de Emmons (1951), não considera a hipótese de ruptura concentrada,

mas sim o nascimento distribuído de erupções. É importante lembrar que a função de

Dirac, δ(s−str ), usada na Eq. (5.21), pode ser entendida como o limite da distribuição

normal quando o desvio padrão tende a zero. Portanto, o caso mais geral seria uma

distribuição normal (gaussiana) da geração das erupções, e o caso particular seria a

formação concentrada.

A intermitência laminar-turbulenta, segundo a interpretação de Reynolds, Kays

e Kline (1958b), para avaliação da transferência de calor em escoamentos com gra-

diente de pressão sobre placas planas com superfície não isotérmica é estimada

por:

γ(Res) =
∫ Res

−∞

(
1

Res ·
√

2 · π

)
· exp

[
−(Res − Resm )2

(2 · Re2
σ)

]
d(Res) (5.25)

Os valores de St e Cf durante a transição são calculados por combinação linear

dos valores laminares Cf ,lam e Stlam com os turbulentos Cf ,turb e Stturb. Esse modelo

foi desenvolvido com base nos trabalhos e dados experimentais de Schubauer e
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Klebanoff (1955), que primeiro admitiram a ideia de representar a intermitência por

uma curva de distribuição normal acumulada.

A transferência de calor da superfície de interface para o escoamento gasoso

(sólido-gás ou líquido-gás) é aproximadamente estimada por:

q̇′′(s) = [1− γ(s)] · q̇′′lam(s) + γ(s) · ˙̄q′′turb(s) (5.26)

na qual γ(s) é a probabilidade do escoamento plenamente turbulento ocorrer na

posição s, q̇′′lam é fluxo de calor do regime laminar e ˙̄q′′turb é o fluxo de calor médio no

regime turbulento. A Eq. (5.26) é utilizada na forma adimensional:

s

s < sm − 2 · σ ⇒ St(s) = Stlam(s)

s ≥ sm − 2 · σ ⇒ St(s) = [1− γ(s)] · Stlam(s) + γ(s) · Stturb(s)
(5.27)

Na Eq. (5.27), sm é a posição média onde γ = 50% e σ é o desvio padrão da

região do comprimento da transição. Os autores admitem que o início da transição

ocorre aproximadamente em sm − 2 · σ, onde γ < 3%. De modo análogo, a sobre-

posição é também aplicado à avaliação do coeficiente de atrito Cf , ou seja, St(s) é

substituído por Cf na Eq. (5.27).

5.3.3 Modelo de Chen e Thyson (1971)

Com base nos conceitos desenvolvidos por Emmons (1951), mas admitindo que

há a ruptura concentrada, que a velocidade da propagação das erupções é propor-

cional a velocidade externa (ue) e que o crescimento da erupção ocorre com ângulo

constante entre a borda da erupção (“puff”) e a linha de corrente, Chen e Thyson

(1971) definem a intermitência como:

γtr = 1− exp
[
−G(s − str )

∫ s

str

ds
ue

]
(5.28a)

G =
3

C2

ue
3

ν2
Res,str

−1,34 (5.28b)

Na qual, C é uma constante de valor 60. O comprimento da região de transição é

também depende do nível de turbulência do escoamento livre, separação do escoa-

mento, rugosidade, e pode diminuir quando esses fatores aumentam de intensidade.

Pode-se corrigir a constante C para situações de transição em bolhas de separação:

C2 = 213 · (log Res,tr − 4, 7323) (5.29)
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Os efeitos da transição laminar-turbulenta são incluídos em modelos de turbulên-

cia, como o de Cebeci e Smith (1974), por meio da viscosidade aparente turbulenta.

São os chamados modelos algébricos de transição. Assim, a viscosidade aparente

turbulenta resulta em:

νt ,ef = νt · γ (5.30)

A viscosidade turbulenta é νt , a intermitência é γ e a viscosidade turbulenta efe-

tiva é νt ,ef .

5.3.4 Modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980)

Com base num conjunto de dados experimentais amplo, Abu-Ghannam e Shaw

(1980) desenvolveram uma correlação para a intermitência dada por:

γ(s) = 1− exp
(
−5η3

)
(5.31a)

η =
Res − Res,tr

Res,t − Res,tr
(5.31b)

Na qual, str é a posição de início e st é a posição de término da transição. Logo,

a diferença st − str é o comprimento da região transição. A posição str é prevista com

a Eq. (5.10) e a st com a Eq. (5.12a). Para escoamentos sem gradiente de pressão,

o parâmetro η é simplificado para:

η =
s − str

sE − str
(5.32)

A 5.31a é tem alguma semelhança com a equação desenvolvida por Emmons

(1951) para a intermitência, pois tem um termo cúbico da distância da região de

transição, η3, dentro do exponencial.

O número de St e Cf na região de transição são avaliados pelo procedimento de

combinação linear dos valores do regimes laminar e turbulento.

Para avaliar H = δ1/δ2 na transição, os autores recomendam o emprego da uma

curva ajustada aos dados experimentais. É a chamada de fração de fator de forma,

mas faz o papel da intermitência na combinação linear de H. Por esse modelo, a

estimativa de H é feita por:

H ′ = sin
(π

2
η
)

(5.33a)

H = Htr (1− H ′) + Ht · H ′ (5.33b)

No caso da avaliação de δ2, outra curva ajustada é recomendada. O fator δ′2 é
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usado com combinação linear de δ2,tr e δ2,t e é avaliado por:

δ′ = η1,35 (5.34a)

δ = δtr (1− δ′) + δE · δ′ (5.34b)

As correlações propostas, Eqs. (5.33a) e (5.34a), são curvas ajustadas e não

são baseadas hipóteses físicas ou estatísticas, como é o caso das correlações de

intermitência. O ajuste foi realizado considerado dados de escoamentos com vários

níveis de turbulência e gradientes pressão nulos, adversos e favoráveis provenientes

de experimentos.

Outra observação importante é que o ponto inicial str previsto pela Eq. (5.10)

não é o de ruptura concentrada de Narasimha (1957) nem o de transição abrupta de

Michel (1951). O modelo de intermitência de Abu-Ghannam e Shaw (1980) admite

que a geração das erupções ocorre de forma distribuída numa faixa em torno de str .

5.3.5 Modelo de Sharma (1987)

Sharma (1987) obteve a seguinte equação para a intermitência, γ, da camada-

limite de quantidade de movimento:

γm = 1− exp

[
−0, 0167

(
Res − Res,tr

)2(
1 + 0, 078M1,92

e

)2 Re2,68
s,tr

]
(5.35)

Considerando a equação de integral de Von Kármán dada pela Eq. (4.2), a vali-

dade da Eq. (5.35), uma correlação semi-empírica de Cf , mais as hipóteses de que

o gradiente de pressão é nulo e que o início do avaliação de δ2,0 (origem virtual)

coincide com o nascimento das erupções δ2,tr , o autor propôs a seguinte função para

avaliação de γ:

γm = 1− exp

(
−

Re2,5
δ2

Re2,68
s,tr

)
(5.36)

Mesmo com as hipótese acima, o autor considerou aceitáveis os desvios entre

as previsões de γm e os dados experimentais de escoamentos com gradiente de

pressão. No entanto, as previsões para a intermitência na camada-limite térmica não

apresentaram desvios satisfatórios. Foi observado que comprimento da região de

transição térmica é maior do que a de quantidade de movimento para escoamentos

com gradiente de pressão favorável. E menor para escoamentos com gradiente de
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pressão adverso. Logo, o autor modificou a Eq. (5.36) para:

γh = 1− exp

(
−

Re2,5
δ2

Re2,68
TH

)
(5.37a)

ReTH = Res,tr (1 + Cλ) (5.37b)

Na Eq. (5.37b), C = 21 quando o gradiente de pressão é favorável e C = 7, 25

quando o gradiente de pressão é adverso. Como o modelo não prevê o início da

transição, Sharma (1987) recomendou o uso da Eq. (5.10).

5.3.6 Modelo de Mayle (1991)

Com objetivo de determinar as temperaturas e o desempenho aerodinâmico de

palhetas de turbinas, Mayle (1991) desenvolveu um modelo para avaliação da inter-

mitência:

γ = 1− exp
[
n̂σ
(
Res − Res,tr

)2
]

(5.38a)

n̂σ = 1, 5(10)11Tu7/4 (5.38b)

Nesse modelo, o autor admite que a produção das erupções turbulentas depende

somente dos parâmetros na posição inicial da transição e que elas simplemesmente

são carregadas por convecção como no modelo de Chen e Thyson (1971). Dessa

forma não há necessidade de cálculo de propriedades locais da camada-limite. O

início da região de transição str é estimado por meio da Eq. (5.17) ou da (5.19). O

autor seguiu a abordagem de Sharma (1987) e adaptou a Eq. (5.38a) para a previsão

de transferência de calor como:

γh = 1− exp
[
(n̂σ)h

(
Res − Res,tr

)2
]

(5.39a)

(n̂σ)h = n̂σ(Cλ) (5.39b)

Como em Sharma (1987), na Eq. (5.39b), a constante C é igual a 21 ou 7, 25,

dependendo se há gradiente de pressão favorável ou adverso no escoamento; a taxa

de geração n̂σ é dada pela Eq. (5.38b).

Para transição laminar-turbulenta disparada por separação da camada-limite la-

minar, o autor desenvolveu a seguinte expressão para estimar a taxa de nascimento

das erupções:

n̂σ = 2, 28(10)5Re1,4
δ2,tr

(5.40)
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5.3.7 Modelo de Johnson e Fashifar (1994)

Para um escoamento bidimensional a intermitência é fração de área infinitesi-

mal no sentido transversal que é ocupada pelo escoamento turbulento. Com essa

definição, os autores estabeleceram a seguinte relação:

dγ
ds

= Nσ (5.41)

Na qual, N é o número de erupções presentes por unidade de comprimento

na linha transversal e σ é a sua taxa adimensional de propagação, ou seja, a taxa

de crescimento da área ocupada por uma erupção. As erupções nascem no início

da transição a uma taxa n por unidade de largura por unidade de tempo. Johnson e

Fashifar (1994) definiram que a taxa de variação do números de erupções longitudinal

pode ser calculada por:
dN
ds

=
(1− γ)n

Ue
− N2σ

(1− γ)
(5.42)

Na qual, Ue é a velocidade média da erupção. O primeiro termo do lado direito

da Eq. (5.42) representa a taxa na qual as erupções geradas a montante chegam

nas regiões laminares de uma linha transversal. O segundo termo representa a taxa

na qual as erupções coalescem lateralmente com suas vizinhas na linha transver-

sal. Logo a contribuição do segundo termo é negativa, já que diminui o número de

erupções. As Eqs. (5.41 e (5.42) resultam em:

(1− γ)
d2γ

ds2
+
(

dγ
ds

)2

− σn
Ue

(1− γ)2 = 0 (5.43)

Se a hipótese de σn/Ue constante for admitida, a equação Eq. (5.43) resulta na

Eq. (5.22) de Narasimha (1957). E a taxa de observação de erupções, com base na

Eq. (5.23a), é dada por:
N

Nmax
= 1, 5(1− γ)λn (5.44)

Johnson e Fashifar (1994) utilizaram dados experimentais para desenvolver um

critério para iniciação das erupções turbulentas e uma correlação para o crescimento

das flutuações de velocidade u′ perto da superfície. Os autores concluiram que

σn/Ue tem crescimento aproximadamente linear e a Eq. (5.43) é simplificada para:

γ = 1− exp
[
−0, 0941 · (s − str )3

λn
3

]
(5.45a)

N
Nmax

= 0, 528(1− γ)λ2
n (5.45b)

Dados que o comprimento total da região de transição é ∆str = s(γ = 0, 99) −
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s(γ = 0) e que λn ≈ ∆str/4, 08, a 5.45a resulta em:

γ ≈ 1− exp
[
−6, 4 · (s − str )3

∆s3
tr

]
= 1− exp(−6, 4 · η3) (5.46)

A Eq. (5.46) é diferente da intermitência de Abu-Ghannam e Shaw (1980),

Eq. (5.31a), somente pelas constantes, 5 e 6, 4. Isso evidencia que a Eq. (5.31a)

tem base teórica e que não pode ser considerada apenas um ajuste experimental.

A diferença de 30% nas constantes é compreensível, porque o desenvolvimento do

modelo de Johnson e Fashifar (1994) utilizou somente dados experimentais de esco-

amentos com gradiente de pressão nulo e Tu alto, ou seja, condições experimentais

mais restritas do que aquelas consideradas no trabalho de Abu-Ghannam e Shaw

(1980).

5.3.8 Comparação de Modelos de Intermitência
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Figura 5.4: Comparação de Modelos de Intermitência

A 5.4(a) apresenta as funções de intermitência de Reynolds, Kays e Kline

(1958b), Abu-Ghannam e Shaw (1980), Narasimha (1957) e Johnson e Fashifar

(1994). Oberva-se que o início da região de transição é diferente entre as funções.

A Eq. (5.23a), que admite a ruptura concentrada, tem o início a jusante daquelas

que admitem o nascimento das erupções distribuídas como a Eq. (5.25), Eq. (5.31a)

e Eq. (5.46). Um fato é que a Eq. (5.31a) começa próxima da distribuição normal

acumulada, Eq. (5.25), e termina próxima da equação universal de intermitência,

Eq. (5.23a).

A taxa de observação do número de erupções é apresentada na Fig. 5.4(b). O

aumento da taxa se dá por causa do nascimento e crescimento das erupções. Já

o declínio representa a coalescência das erupções e a diminuição do seu número.

O modelo de Narasimha (1957) apresenta um aumento significativo na taxa de ob-
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servação de erupções logo após o ponto de ruptura concentrada, str . A evolução

da taxa de observações do modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980) e de Johnson

e Fashifar (1994) se assemelham com a distribuição normal adotada por Reynolds,

Kays e Kline (1958b).

É importante conhecer as diferenças entre os modelos pois a avaliação das pro-

priedades do escoamento de transição depende da posição de início, de término e

da forma da função de intermitência.

5.4 Outros Modelos

Para prever o início da transição laminar-turbulenta, em escoamentos com Tu

baixo, pode-se utilizar a solução das equações de estabilidade linear, também cha-

madas de Orr-Sommerfeld. A transição nesse caso é natural, a rota A da Fig. 5.2,

que é disparada por perturbações infinitesimais. Esse conjunto de equações podem

ser resolvidas juntamente com a avaliação diferencial da camada-limite. Nesse caso,

para prever o término da região de transição laminar-turbulenta precisam ser imple-

mentadas correlações algébricas ou algum modelo de intermitência que preveja a

formação, crescimento e propagação das erupções turbulentas.

A adoção da análise integral da camada-limite não impossibilita a estimativa da

transição por meio da estabilidade linear. No entanto, para resolver as equações de

Orr-Sommerfeld, é preciso considerar os perfis de velocidade da família de escoa-

mentos sobre cunha, os chamados perfis de Falkner-Skan. Os procedimentos in-

tegrais de avaliação de propriedades da camada-limite não calculam perfis de velo-

cidades, já que eles foram adotados para permitir o desenvolvimento das próprias

equações. Segundo o procedimento de Drela (1998), as taxas de amplificação das

flutuações lineares são calculadas e tabeladas em função de uma faixa de parâme-

tros de forma e de frequências instáveis. A solução conjunta da análise integral com

a análise de estabilidade é utilizada por programas simples para cálculo rápido de

desempenho aerodinâmico, como é o caso do XFOIL de Drela e Giles (1987).

A análise diferencial da camada-limite laminar possibilita a resolução das equa-

ções de Orr-Sommerfeld com mais precisão do que a análise integral, já que os per-

fis de velocidade na camada-limite são calculados para as condições do escoamento

estudado. Assim, a história de escoamentos não-similares pode ser considerada

incluindo as variações de gradiente de pressão, que são importantes em escoamen-

tos em torno de aerofólios. Alguns programas de análise de estabilidade também

consideram efeitos de raio curvatura e das variações de temperatura e de taxa de
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transpiração na superfície.O Anexo C apresenta as equações, o procedimento e os

critérios utilizados na avaliação da análise linear de estabilidade. No presente traba-

lho são utilizados os programas STP2D e STP2W desenvolvidos por Cebeci (2004)

para avaliação da estabilidade do escoamento laminar sujeito à perturbações infini-

tesimais.

Para melhorar as previsões de transição laminar-turbulenta, nos casos com in-

tensidade alta de turbulência no escoamento livre, rota E da Fig. 5.2, outros modelos

podem ser implementados para previsão do início e do desenvolvimento da transição

até o escoamento turbulento. Algumas das estratégias de modelagem encontradas

em literatura mais recente são:

1) transporte de intermitência, que resolvem as equações de transporte de quanti-

dade de movimento, energia, turbulência e mais as de intermitência. Esse tipo

de modelo oferece flexibilidade para implementação da previsão de transição na-

queles programas que utilizam formulações de equações de transporte em vo-

lumes finitos, como é o caso dos códigos comerciais de Computational Fluid

Dynamics (CFD). Os modelos foram desenvolvidos principalmente para o cál-

culo de transferência de calor em torno de pás de turbinas, que, apesar da seme-

lhança, tem algumas diferenças com o assunto do presente trabalho. Os aero-

fólios de turbinas tem raio de curvatura mais significativo e o escoamento possui

variação de gradiente de pressão mais intensa, nível de turbulência maior (tran-

sição de contorno) e, frequentemente, número de Reynolds (Rec) menor do que

os aerofólios de uso aerodináutico. Outra diferença é que as pás de turbinas so-

frem influência da esteira dos estágios a montante, da carcaça (casing) e da alta

rotação. Os trabalhos mais relevantes encontrados foram Abid (1993), Steelant e

Dick (1996), Suzen e Huang (1999) e os mais recentes Savill (2002), Menter et

al. (2004). O uso dessa estratégia em sistemas antigelo começou a ser estudada

por Tobaldini Neto (2006).

2) regime laminar com flutuações: modelos que representem a região laminar per-

turbada (não-turbulenta), que utilizam resultados da estabilidade linear e análise

dimensional (HASSAN, 2006).

Em comum, as estratégias de modelagem, ambas citadas acima, precisam ser

implementas em códigos de solução diferencial de escoamento, como, por exemplo,

os códigos de solução numérica por média de Reynolds para camadas-limite (BLP2C

ou Texstan) ou Navier-Stokes (programas de CFD comerciais).
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5.5 Seleção do Modelo de Transição Laminar-
Turbulenta

As correlações algébricas de Abu-Ghannam e Shaw (1980), Eq. (5.10) e

Eq. (5.12a) e Eq. (5.31a), foram selecionadas para serem utilizadas no presente

trabalho pois:

1) consideram efeitos do nível de turbulência Tu e do gradiente de pressão;

2) possuem compatibilidade entre o modelo de previsão da região de transição e o

modelo de intermitência;

3) foram desenvolvidas a partir de um amplo banco de dados de medições experi-

mentais;

4) abrangem uma faixa ampla de rotas de transição, de Tu < 10%;

5) foram implementadas em programas de avaliação de transiferência de calor em

torno de aerofólios de turbinas, como TEXSTAN(KAYS; CRAWFORD; WEIGAND,

2004) e MISES(DRELA, 1998).

5.6 Verificação dos Resultados Numéricos

Nesta seção são verificados os resultados numéricos das análises integral e dife-

renciais da camada-limite com a presença de transição laminar-turbulenta em esco-

amentos com níveis médios a altos de turbulência ao longe, 0, 5% < Tu < 3%. Dois

tipos de casos-teste foram selecionados para verificação dos resultados numéricos

obtidos: 1) escoamento sobre placa plana com gradiente de pressão e níveis de tur-

bulência ao longe variáveis com diferentes Re; 2) escoamento em torno de aerofólio

com transição laminar-turbulenta com diferentes α e Re.

Foram feitas verificações de um número grande de casos, dos quais foram esco-

lhidos os preferencialmente tivessem Re> 1 · 106 e Tu ≤ 3, 0%.

A Tabela 5.2 apresenta as condições de escoamento, definidas por Ma e Re,

para o casos adotados no capítulo 6 para validação dos resultados da simulação do

antigelo. O Rec é o Reynolds baseado na corda, Reprot é baseado no comprimento

da área protegida dado por (s/c)prot . Os casos experimentais 22A e 67A são de

Al-Khalil et al. (2001) e o 8GL é de Gelder e Lewis (1951). O número de Reynolds

de interesse para o presente trabalho não é aquele baseado na corda, Rec, mas

sim aquele com base no comprimento da área protegida do aerofólio, Rec,prot . Na
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Tabela 5.2 são listados ambos Re, Ma e o maior comprimento aquecido, (s/c)prot ,

localizado nos extradorsos do NACA0012 e NACA 65(2)016.

Tabela 5.2: Condições do Escoamento para Escoamento em torno de Aerofólios
com Sistema Térmico de Antigelo

Parâmetro 22A 67A 8GL

Rec 6, 72 · 106 1, 38 · 107 1, 11 · 107

(s/c)prot ≈ 10% ≈ 10% ≈ 57%
Reprot 6, 72 · 105 1, 38 · 106 6, 42 · 106

Ma 0,1369 0,2813 0,2252

5.6.1 Casos-Teste

Como as superfícies dos corpos de prova são adiabáticas para todos os casos

dos bancos de dados selecionados, o número de St não foi estimado. No entanto, a

previsão de St pelos modelos, adotados no presente tralho, foi verificada no 4. Além

disso, a distribuição dos valores locais de Cf indica com precisão o início, o término

e a evolução da transição laminar-turbulenta.

Os efeitos da transpiração, gerada pela evaporação da água líquida residual, no

processo de transição foram desconsiderados no presente trabalho. Como a veloci-

dade de insuflamento não é significativa, v0 ≈ 0, a taxa de transpiração não influencia

a camada-limite de quantidade de movimento.

A influência de rugosidades na interface ar-líquido (altura, forma e distribuição

das ondas no filme e dos filetes de água residual) sobre a transição não foram con-

siderados nas análises térmicas do sistema antigelo. Logo, os casos de tese sele-

cionados para verificação dos resultados também não considerou esse efeito. Para

asas enflechadas, que não é o presente caso de estudo, Saric e Reed (2006) prova-

ram que rugosidades da ordem de até décimos de micra (1 · 10−6m) podem interferir

ou disparar o processo de transição. Como base de comparação, as dimensões das

rugosidades encontradas em formas de gelo e em turbinas podem ser da ordem ou

maiores que milímetros (BRAGG; CUMMINGS; HENZE, 1996; MAYLE, 1991).

Adicionalmente, admite-se que a temperatura da superfície afeta as propriedades

(como exemplo, ρar e µar ) do escoamento médio, que, por sua vez, afetam indireta-

mente as previsões dos parâmetros da região de transição por meio das correlações

algébricas de Abu-Ghannam e Shaw (1980). Os casos de verificação selecionados

não avaliaram essa influência indireta.
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ERCOFTAC Os institutos de pesquisa europeus fundaram em 1988 o European

Research Community of Flow, Turbulence and Combustion (ERCOFTAC), sediado na

Bélgica, para estudar problemas, investigar fundamentos científicos, promover o uso

industrial das pesquisas, implementar bancos de dados de soluções de engenha-

ria e trocar informações sobre experimentos e análises numéricas de escoamento,

turbulência e combustão. Dentro esforço do ERCOFTAC foi organizado um grupo

de trabalho para estudar transição laminar-turbulenta em escoamentos sobre placa

plana com e sem gradiente de pressão, organização de pesquisa europeia dedicada

a pesquisa em escoamentos, turbulência e combustão, sediada em Lausanne, Suiça

(SAVILL, 1992). As medições foram realizadas na empresa inglesa, fabricante de

turbinas e propulsores aeronáuticos, Rolls-Royce por ROACH e BRIERLEY (1992) 1.

Por serem bem completos, com medições de Cf , H e perfis de velocidade média, u,

e instantânea, u′, esses dados experimentais foram utilizados para validação de có-

digos númericos clássicos integrais e RANS assim como outros mais recentes com

base em Large Eddy Simulation (LES) e simulação numérica direta, DNS.

O aparato experimental utilizado para realizar os testes é apresentado na

Fig. 5.5. A placa plana tinha comprimento total de 1, 7 m, espessura de 2 mm e

bordo da ataque de 1, 5 mm de diâmetro. Foi usada uma grelha para gerar turbulên-

cia isotrópica a 0, 61 m a montante do bordo de ataque da placa plana.
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Figura 5.5: Aparato Experimental dos Casos do ERCOFTAC1

Dentre os casos do ERCOFTAC„ os selecionados no presente trabalho foram

aqueles escoamentos estão apresentados na Tabela 5.3 pois possuem: 1) Re>
1Banco de dados de resultados experimentais do ERCOFTAC, Sítio da rede mundial de

computadores Internet. Flat Plate Transitional Boundary Layers Experiments. Disponível em:
http://cfd.mace.manchester.ac.uk/ercoftac/index.html. Acesso em: 26 Agosto 2008,

http://cfd.mace.manchester.ac.uk/ercoftac/index.html
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Tabela 5.3: Casos Selecionados ERCOFTAC

casos T3A T3AM T3C2 T3C5

ReL (106) 0,53 2,02 0,6 1,13
Tu [%] 3,0 0,87 2,4 2,45
V∞ [m/s] 5,2 19,53 5,67 9,65
ρ∞ [kg/m3] 1,21 1,19 1,18 1,21

0, 5 · 106, pois os sistemas de antigelo de aerofólios de uso aeronáutico operam

em condições de Re mais altos, como pode ser observado na Tabela 5.2; 2) nível

de turbulência no escoamento Tu ≤ 3, 0%; 3) ausência de separação laminar, que

causa o início da transição laminar-turbulenta, pois a rota do processo de transição é

diferente daquela prevista pelas correlações de Abu-Ghannam e Shaw (1980); além

disso, os casos de antigelo estudados, Tabela 5.2, não apresentam regiões de sepa-

ração da camada-limite laminar.

MBB-V2 Mateer, Monson e Menter (1996) mediram diretamente o atrito viscoso

num filme de óleo por interferometria na superfície de um aerofólio MMB-V2 de corda

de 200 mm. O filme de óleo teve uma altura média de 0, 9mm. Nese experimento,

os autores também mediram a pressão estática na superfície. A geometria do perfil

é mostrada na Fig. 5.6 e foi originalmente projetada pela empresa Messerschmit-

Bolkow-Blohm Transport-und Verkehrsflugzeuge, Alemanha. Os testes foram reali-

zados no Canal de Alto Reynolds do Centro de Pesquisa Ames da NASA, Moffett

Field, California, EUA. A condição de alto Re é atingida no túnel de vento por meio

do esvaziamento rápido de um reservatório pressurizado até 709,3 kPa (7 atm).

A seção de teste (largura 401 mm, altura 610 mm, comprimento 2790 mm) ficava

num vaso pressurizado e mantém quase a mesma pressão estática do escoamento

ao longe. Nos casos testados, as condições do escoamento foram: Ma= 0, 2 e

0, 6 · 106 ≤Rec/c ≤ 6 · 106. O túnel possuía uma série de grelhas para condicio-

nar o escoamento e diminuir o nível de turbulência. O nível das flutuações era de
√

u′2 = 0, 005 · V∞ e
√

p′2 = 0, 02 · p∞.

O critério de seleção dos casos experimentais do aerofólio MBB-V2 foi o mesmo

utilizado para escolher os casos do ERCOFTAC. Adicionalmente, foi dada a prefe-

rência para casos de teste que tivessem ângulos de ataque mais próximos de zero,

já que o programa de antigelo será verificado com α = 0◦. A exceção foi que algumas

rodadas apresentaram descolamento da camada-limite laminar. Como as bolhas de

separação laminar estavam presentes na maioria dois casos testados por Mateer,

Monson e Menter (1996), evitou-se aqueles casos de separação massiva, nos quais

a região descolada é de grandes dimensões.



5.6 Verificação dos Resultados Numéricos 129

-0.4

-0.2

 0

 0.2

 0.4

 0  0.2  0.4  0.6  0.8  1

Y
/c

X/c

Figura 5.6: Geometria do Perfil MBB-V2 (MATEER; MONSON; MENTER, 1996)

Tabela 5.4: Casos MBB-V2 (MATEER; MONSON; MENTER, 1996)

M3 - menor Re

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 20
Re 0, 192E + 06
α −0, 5◦

geometria MBB-V2

M1

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 20
Re 0, 639E + 06
α −0, 5◦

geometria MBB-V2

M4 - maior Re

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 20
Re 0, 192E + 07
α −0, 5◦

geometria MBB-V2

M2 - maior α

parâmetro valor

T∞ 300, 0 K
Ma 0, 20
Re 0, 639E + 06
α 3, 5◦

geometria MBB-V2
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A Tabela 5.4 apresenta os casos do perfil MBB-V2 selecionados para o processo

de verificação dos resultados dos modelos de transição laminar-turbulenta em aero-

fólios.

5.6.2 Modelos e Códigos Numéricos Utilizados na Verificação de
Resultados

Foram utilizados os seguintes modelos e códigos para realizar a verificação de

resultados das análise de camada-limite implementadas na presente tese:

1) análise integral da camada-limite de quantidade de movimento, Eqs. (4.3) e (4.6),

implementada por Silva (2002); na presente tese, foi incluído o modelo de Abu-

Ghannam e Shaw (1980) para intermitência, Eq. (5.31a), e previsão de transição

(5.10) e (5.12a); os resultados numéricos obtidos foram publicados antes da edi-

ção da presente tese por Silva, Silvares e Zerbini (2008b) como parte da pesquisa

do doutorado;

2) análise diferencial da camada-limite nos regimes laminar e turbulento por meio

do código compressível BLP2C de Cebeci e Cousteix (2005);na presente tese,

este autor modificou o código BLP2C e substituiu o modelos de intermitência e

de previsão de transição adotados pelo BLP2C por aqueles de Abu-Ghannam e

Shaw (1980);

3) análise diferencial da camada-limite nos regimes laminar e turbulento por meio

do código incompressível TEXSTAN de Kays, Crawford e Weigand (2004), que

adota o modelo de intermitência e de previsão de transição de Abu-Ghannam e

Shaw (1980), e não foi modificado pelo presente autor;

4) análise diferencial de estabilidade linear do escoamento laminar pelo código

STP2D desenvolvido por Cebeci (2004) e que também não foi modificado na

presente tese;

5) utilização dos critérios de amplificação máxima (ncrit ), desenvolvida por Mack

(1977) e modificada por Drela (1998), definidos nas Eqs. (5.14) e (5.15).

Originalmente, o programa de simulação BLP2C previa o desenvolvimento do

escoamento na região de transição por meio do modelo de intermitência de Chen

e Thyson (1971). A posição inicial da transição laminar-turbulenta era estimada por

meio da correlação de Michel (1951) ou de resultado da análise linear de estabi-

lidade. Ambos modelos foram substituídos pelas correlações de Abu-Ghannam e
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Shaw (1980). No caso do programa TEXSTAN, que tinha o modelo de transição im-

plementado, o presente autor não o modificou pois não teve acesso ao seu código-

fonte. Mais informações sobre esses códigos são encontradas no Anexo B.

As equações da análise de estabilidade linear e o programa STP2D são descri-

tos no Anexo C. Esse código foi rodado externamente, de forma não iterativa com a

solução da camada-limite apresentada na presente seção.

Para resolução do escoamento em torno do aerofólio MBB-V2 foi utilizado o có-

digo XFOIL de Drela e Giles (1987), que resolveu o escoamento potencial de forma

iterativa com a resolução integral da camada-limite. Nas Figs. 5.16(a) e 5.16(b) os

resultados do XFOIL estão identificados como solução potencial-viscosa.

Quando há a separação da camada-limite laminar, que ocorre devido à ação do

gradiente de pressão adverso, na presente tese admite-se que há início do processo

de transição laminar-turbulenta. No código de análise integral, foi implementado o

disparo da transição quando a separação laminar é detectada. Foi admitido que a

posição inicial de descolamento é onde o coeficiente de atrito abaixo de um valor

pequeno, Cf < 10−5, ou quando o parâmetro de gradiente de pressão de Thwaites

(1949) é λ < −0, 1. Nesse caso o comprimento da região de transição é considerado

curto e a intermitência de Abu-Ghannam e Shaw (1980) é utilizada. Foram ignorados

os efeitos das dimensões da bolha de separação na camada-limite de deslocamento

ou no comprimento da transição.

No presente trabalho, a definição do início e do comprimento da região de tran-

sição laminar-turbulenta em condições de separação laminar foi implementada no

código BLP2C. Tal qual o código BLP2C original, o TEXSTAN não possui a pre-

visão de transição em situações de separação laminar. Assim, quando o programa

detecta que o cisalhamento na parede é nulo, τ ≈ 0, os cálculos são interrompidos

e o programa termina sua execução. Não foi possível implementar qualquer tipo de

critério de transição por separação no TEXSTAN pois o presente autor não teve

acesso ao código-fonte.

Para avaliar as condições de estabilidade do escoamento laminar, foi utilizado

o programa STP2D (CEBECI, 2004), que resolve a dinâmica linear do escoamento

laminar sujeito a perturbações infinitesimais. A partir dos perfis de velocidades, u(y ),

estimados pelo programa diferencial de camada-limite INBLP (CEBECI, 2004), que

calcula o escoamento incompressível em torno do aerofólio. A equação linear de

estabilidade, a chamada equação de Orr-Sommerfeld, bem como a estrutura do có-

digo BLP2C são descritas com mais detalhes nos Anexos B e C. Diferentemente do

BLP2C, o código INBLP resolve as equações RANS do escoamento incompressível
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da camada-limite de quantidade de movimento e considera os efeitos das regiões do

escoamento com separação laminar nos perfis de velocidade na direção y .

5.6.3 Resultados Numéricos

Todos os escoamentos na camada-limite sobre placa plana com transição do

banco de dados experimentais do ERCOFTAC foram analisados pelo presente autor.

Os apresentados na Tabela 5.3, foram selecionados para apresentação neste texto.

Em cada caso estudado, foram estimados:

1) o coeficiente de atrito, Cf ;

2) a posição de início, str e de término, st , da região de transição laminar-turbulenta;

3) a espessura de quantidade de movimento, δ2;

4) o fator de forma, H = δ1/δ2;

5) o fator de amplificação em cada frequência fundamental das instabilidades linea-

res do escoamento laminar, n;

6) o fator crítico de amplificação, a partir do qual a transição ocorre, e sua frequência

crítica associada, ncrit .

Apenas os resultados de coeficiente de atrito, Cf , e de fator de amplificação para

um nível de turbulência, Tu, são apresentados nesta seção. Devido à limitações de

escopo e de espaço, os outros parâmetros da camada-limite e da transição laminar-

turbulenta em todos os Tu considerados são apresentados no Apêndice B.

A Fig. 5.7 apresenta o coeficiente de atrito, Cf , em função do número de Rey-

nolds, Res ao longo do comprimento da placa placa. Todas as análises apresenta-

das utilizaram as correlações algébricas de início e comprimento e mais a função

intermitência de Abu-Ghannam e Shaw (1980), respectivamente Eqs. (5.10), (5.12a)

e (5.31a). Apesar de adotarem o mesmo modelo e calcularem valores próximos de

δ2,lam, o código TEXSTAN apresentou um início da transição mais a montante do que

a previsão dos outros códigos. Não foi possível identificar a causa do desvio devido

a indisponibilidade do código-fonte ou de maiores detalhes da implementação núme-

rica. Já os outros dois códigos, que tiveram as equações do modelo de transição

implementadas na presente tese, apresentaram resultados próximos. A estimativa

de Cf ,turb do BLP2C ficou um pouco abaixo do TEXSTAN e do método integral, mas

ainda apresentou desvios aceitáveis em relação aos dados experimentais. Por outro
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lado, procedimento integral de cálculo para Cf ,lam, dado pela Eq. (4.4), apresentou um

desvio em relação aos dados experimentais na região inicial do escoamento, perto

do bordo de ataque da placa plana.

A análise linear da estabilidade, por meio do código diferencial STP2D, foi apli-

cada ao caso T3A e seus resultados são apresentados na Fig. 5.8(b). As linhas

contínuas representam o fator de amplificação, n, das instabilidades ao longo do

comprimento da placa plana para cada frequência. A linhas horizontal tracejada no

nível mais baixo representa o critério de transição da Eq. (5.14), o ncrit de Mack

(1977). Para referência, foi colocado no gráfico também o critério da Eq. (5.15), o

ncrit modificado de Drela e Giles (1987). Esse último, indicado na Fig. 5.8(b) pela

linha horizontal mais alta, é utilizado no código XFOIL. Com base em dados experi-

mentais, esses autores fizeram uma extensão do método de establidade linear para

considerar os efeitos das perturbações geradas por níveis médios a altos de turbu-

lência ao longe. Esses critérios são chamados de en, pois a transição ocorre quando

a proporção da amplitude inicial e final das oscilações atingem um valor crítico, dado

por A/A0 = en, na qual o valor de n é correlacionado com o nível de Tu.
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Figura 5.7: Coeficiente de Atrito - Cf - Caso T3A - Tu = 3, 0% - gradiente de pressão
nulo ao longo da placa - correlação algébrica

Se o Tu é suficientemente baixo, a transição segue pela rota A da Fig. 5.2 e

é chamada de natural. Nesse caso, o valor crítico das amplificações ncrit = 9 foi

proposto por Smith e Gamberoni (1956) e paralelamente por van Ingen (1956) com

base em bancos de dados experimentais. O método de analise de estabilidade linear

e seu critério, que é chamado de e9, é apresentado no Anexo C.
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Figura 5.8: Caso T3A - Tu = 2, 9% - gradiente de pressão nulo - estabilidade linear
diferencial

O presente trabalho adotou o critério de Mack (1977), que demonstrou previ-

sões mais próximas dos dados experimentais para os casos selecionados, que tem

Tu ≤ 3, 0%, que é o limite aceito para a validade da análise de estabilidade linear. A

distribuição de Cf prevista pelo BLP2C, com a posição inicial da transição estimada

pela análise linear mais a posição final e intermitência prevista pelo modelo de Chen

e Thyson (1971), é apresentada na Fig. 5.8(a). Houve a necessidade de diminuir a

turbulência ao longe, no início da placa plana, do valor nominal, Tu = 3, 0%, para

Tu = 2.9% para que o Cf na região de transição ficasse mais perto dos dados expe-

rimentais. Os resultados da mesma previsão para o valor nominal do experimento,

Tu = 3, 0%, são apresentados no Apêndice B.

Os resultados de Cf , H e de perfil de velocidades ao longo do escoamento, for-

necidos pelos códigos BLP2C, TEXSTAN e integral do presente trabalho, foram

comparados com os resultados de um modelo de média de Reynolds (RANS) com o

modelo de transição por transporte de intermitência (TOBALDINI NETO; PIMENTA;

SILVA, 2008). As principais conclusões daquele trabalho foram que os métodos di-

ferenciais e integrais de camada-limite não consideram os efeitos das características

do ambiente (por exemplo, intensidade e espectro de frequências da turbulência do

escoamento ao longe) nas solução do escoamento nos regimes laminar e plena-

mente turbulento. O processo de transição é feito externamente por meio de corre-

lações algébricas e não afetam as propriedades do escoamento médio laminar. Por

outro lado, um modelo diferencial de transporte intermitência pode considerar as in-

fluências da turbulência do escoamento externo na camada-limite laminar, na região

a jusante do colapso turbulento.

De forma geral para todos os casos, aqui simulados, os desvios encontrados são

considerados aceitáveis pois há fatores diferentes entre os dados experimentais do

ERCOFTAC e aqueles testes que geraram as correlações de previsão de transição:
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1) a faixa de escalas da turbulência gerada;

2) a geometria do bordo de ataque;

3) a posição de instalação do corpo de prova em relação a seção de teste e ao

dispositivo gerador de turbulência;

4) a posição onde o Tu é medido nos experimentos ou definido nas correlações

algébricas;

5) a condição da superfície do corpo de prova, se tem a presença de rugosidades

ou ondulações não previstas;

6) as ruídos acústicos presentes na seção de teste do túnel.

O último fator é mais importante quando o teste é realizado em escoamentos

com Tu baixos ou muito baixos. Essas diferenças de condições de teste e instala-

ções experimentais, bem como os meios de identificá-las e contabilizá-las no cálculo

da transição, são discutidas na literatura (VAN INGEN, 2008; SARIC; REED, 2006;

NARASIMHA, 1985). Um dos meios de considerar outras perturbações no disparo e

desenvolvimento da transição, que foi adotado no presente trabalho, é considerar o

valor de Tu como um valor efetivo ou equivalente.

A Fig. 5.9 apresenta os resultados da distribuição de Cf em função do Res para

o caso T3AM. O código TEXSTAN não previu adequadamente o Cf na transição

porque tem uma limitação de implementação: não aceita valores de Tu < 1, 0%. O

nível de turbulência foi modificado do seu valor nominal de Tu = 0, 87% para 0, 5%.

Como no caso T3A, o valor de Tu para cálculo da transição por meio do crítério do

ncrit precisou ser menor do que o valor adotado para as correlações algébricas de

Abu-Ghannam e Shaw (1980).

Na Fig. 5.10(b) fica evidente a região das instabilidades, de onde saem as linhas

de fator de amplificação para cada frequência. A montante da primeira linha não há

instabilidades e o regime laminar é estável. A última linha a montante é definida pela

amplificação máxima atingida, pela ocorrência de separação laminar ou pelo final

do corpo de teste. O programa STP2D não cálcula as linhas completamente nem

aquelas que não passam a amplificação máxima, pois seu objetivo é estimar a curva

crítica, que é formada pela envoltória dos valores máximos de amplificação ao longo

do escoamento.

A distribuição de velocidades para os casos T3C2 e T3C5 são mostradas nas

Figs. 5.11(a) e B.11(b). Esses casos, além de possuirem uma velocidade variável

no sentido do escoamento sobre placa, têm as derivadas da velocidade da borda
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Figura 5.9: Coeficiente de Atrito - Cf - Caso T3AM - Tu = 1, 0% (integral e BLP2C) -
Tu = 0, 5% (TEXSTAN) - gradiente de pressão nulo ao longo da placa - correlação

algébrica
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da camada-limite, due/ds também variáveis. Há uma região de aceleração e uma

região de desaceleração do escoamento sobre a placa plana. A diferença entre os

dos casos basicamente é a magnitude das velocidades, como pode ser observado

na Tabela 5.3.

Devido a aceleração do escoamento e a inflexão do gradiente de pressão, a

análise integral apresentou resultados com maiores desvios em relação aos dados

experimentais do que os códigos diferenciais, como apresentado na Fig. 5.12. A

separação laminar foi prevista mais a montante pelos procedimentos integrais do

que pelo TEXSTAN, onde Cf ≈ 0. Como implementado neste trabalho, a transição

foi disparada pelo código integral no local da separação. Foi admitida uma transição

rápida e não foram considerados os efeitos das dimensões da bolha do escoamento

na camada-limite. O código TEXSTAN não conseguiu prever a transição devido a

ocorrência da separação, pois não há nenhum mecanismo implementado para lidar

com regiões descoladas do escoamento. Com Tu = 2, 0%, o código BLP2C previu

a tendência da distribuição de Cf ao longo da placa, o que pode ser verificados

pelos outros parâmetros apresentados no Apêndice B. O valor nominal do nível de

turbulência do caso T3C2 foi Tu = 2, 4%.

A Fig. 5.13(b) apresenta o fator de amplificação para o caso T3C2 com Tu =

3, 0%. Como a expressão de ncrit apresentou valores negativos, o seu valor mínimo

foi mantido em zero. Assim se considerarmos, por mero exercício, que a ocorrência

da transição foi causada pela primeira frequência e com ncrit ≈ 0 (ou A ≈ A0, a

amplitude da instabilidade é a inicial), a posição de início prevista seria na posição

s = 0, 95 m. O resultado dessa hipótese na previsão de Cf pode ser observado

na Fig. 5.13(a). Nesse caso, o processo de transição poderia ter contornado os

mecanismos lineares (indicado pelas rotas da Fig. 5.2) e o método en não ter mais

aplicabilidade.
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Figura 5.11: Velocidade na borda da camada-limite - dados experimentais Savill
(1992)
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Figura 5.12: Coeficiente de atrito - Cf - Caso T3C2 - Tu = 2, 0% - gradiente de
pressão variável - correlação algébrica
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Figura 5.13: Caso T3C2 - Tu = 3, 0% - gradiente de pressão variável - estabilidade
linear diferencial



5.6 Verificação dos Resultados Numéricos 139

 0.001

 0.01

 10000  100000  1e+06

C
f

Res

integral
experimental

TEXSTAN
BLP2C

Figura 5.14: Coeficiente de atrito - Cf - Caso T3C5 - Tu = 2, 45% - gradiente de
pressão variável - correlação algébrica
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Figura 5.15: Caso T3C5 - Tu = 3, 0% - gradiente de pressão variável - estabilidade
linear diferencial
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Com Tu e variação de ue similares ao caso T3C3, mas com ReL mais de duas

vezes maior, o caso T3C5 apresentou menores desvios entre os resultados numéri-

cos e os dados experimentais, como mostra a Fig. 5.14. A intensidade da turbulência

adotada foi a nominal do experimento, Tu = 2, 45%.

O critério en foi aplicado ao caso T3C5 como apresentado na Fig. 5.15. Similar-

mente ao caso T3C2, a establidade linear não apresentou resultados satisfatórios.

Provavelmente, porque os efeitos dos mecanismos não-lineares foram dominantes

no processo de transição. Essa limitação de previsão não é encontrada nas corre-

lações algébricas de Abu-Ghannam e Shaw (1980), como apresentado na Fig. 5.14,

que foram desenvolvidas com um banco de dados de experimentos que apresenta-

ram vários tipos de rotas de transição do escoamento laminar para o turbulento.
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Figura 5.16: Coeficiente de pressão - Cp - perfil MBB-V2

Os resultados obtidos com o XFOIL para o Cp em torno do aerofólio MBB-V2 são

comparados com os dados experimentais (MATEER; MONSON; MENTER, 1996) na

Fig. 5.16 para dois ângulos de ataque: −0, 5◦ e 3, 5◦. Houve desvios mais significa-

tivos, principalmente, no extradorso do aerofólio. No entanto, os desvios observados

são menos importantes pois o gradiente de pressão foi bem representado. Prova-

velmente os desvios foram causados por diferenças entre a digitalização do perfil

publicado pelos autores, na forma gráfica, e o perfil real testado.

A Fig. 5.17 mostra as previsões de Cf fornecidas pelos códigos BLP2C,

TEXSTAN e integral e as compara com os dados experimentais. A condição no-

minal de intensidade de turbulência é de 0, 5%, mas os autores não informam qual

foi a geometria do gerador de turbulência, a distância do corpo de prova, o ponto de

medição de Tu e nem a uniformidade das medições. Adotou-se o mesmo procedi-

mento usado nos casos do ERCOFTAC e variou-se o valor de Tu. Com Tu = 0, 5%,

a Fig. 5.17(b) mostra que a posição da transição ocorre devido a separação laminar,

pois sua posição fica bem mais a jusante que os dados experimentais. No extra-
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Figura 5.17: Coeficiente de Atrito - Cf - Caso M1 - MBBV2 - α = −0, 5◦
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dorso, o código integral previu uma posição inicial da transição antes da separação.É

sempre bom lembrar que o código TEXSTAN não aceita valores de Tu < 1, 0%,

logo os seus resultados são para esse valor mínimo. Com Tu = 2, 2%, o Cf pre-

visto pelos códigos BLP2C e integral ficam bem próximos aos dados experimentais

no intradorso, mas com maiores desvios na região de transição do extradorso. Os

resultados do código TEXSTAN separação laminar da camada-limite no intradorso,

como mostrado na Fig. 5.17(c). Para Tu = 3, 0%, conforme a Fig. 5.17(a), a posição

prevista de início da transição está mais próxima, mas tem o comprimento maior do

que os dados experimentais extradorso. De forma geral, o código integral não conse-

guiu prever o Cf nas regiões de gradiente de pressão adverso no regime turbulento,

a jusante de s/c = 0, 5. Já o desempenho dos códigos diferenciais foi bem mais

satisfatório e os resultados de Cf ,lam e Cf ,turb foram considerados satisfatórios.
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Figura 5.18: Coeficiente de Atrito - Cf - Caso M2 - MBBV2 - α = 3, 5◦

Para um ângulo de ataque maior, α = 3, 5◦, e a condição nominal de Tu = 0, 5% a

transição no extradorso foi disparada por uma bolha de separação laminar, localizada

perto do bordo de ataque e causada pela presença de forte gradiente de pressão ad-

verso, como mostrado nas Figs. 5.16(b) e 5.18(a). Os códigos BLP2C e integral

previram a transição causada pelo descolamento como esperado, mas o integral ge-

rou resultados com menores desvios em relação aos dados experimentais. O código

TEXSTAN previu a transição a jusante da separação pois não aceita valores meno-

res de turbulência ao longe de 1, 0%. No extradorso, Fig. 5.18(a), o TEXSTAN parou

o cálculo na separação e os outros dois códigos dispararam a transição. A transição

no intradorso para Tu = 2, 2% ocorreu a jusante da separação segundo a previsão

de todos os códigos, como observado na Fig. 5.18(b).

Os resultados para o caso M4, em Rec mais baixo e mesmo α = −0, 5◦ do caso

M1,são apresentados na Fig. 5.6.3. Na condição nominal do tunel, Tu = 0, 5%, os

códigos BLP2C e integral previram o início da transição laminar-turbulenta na posi-

ção de separação. Previsões desses dois códigos apresentaram desvios em relação
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Figura 5.19: Coeficiente de Atrito - Cf - Caso M3 - MBBV2 - α = −0, 5◦

aos dados experimentais aceitáveis. Os principais desvios foram encontrados no ex-

tradorso, a jusante da posição de separação e a montante da região separada, ou

seja, ao longo da bolha de separação. Todavia, o modelo de transição rápida imple-

mentado nos códigos integral e BLP2C não preveem a presença dessas bolhas para

o cálculo do comprimento nem das propriedades do escoamento ao longo dessa re-

gião separada. Essa hipótese é confirmada quando as previsões de Cf no intradorso

são analisadas. Devido ao tamanho reduzido da bolha de separação no intradorso,

os desvios foram menores. O desempenho do código TEXSTAN ao longo da tran-

sição não pode ser analisado, já que esse código não realiza previsões a jusante

da posição de separação. No entanto, os casos de escoamento em torno de aero-

fólios com sistema térmico de antigelo simulados na presente tese não apresentam

regiões de separação laminar, portanto não fazem parte do escopo da tese. O caso

de Tu = 3, 0%, apresentado na Fig. 5.19(b), a transição prevista pelo BLP2C foi a

montante da posição de separação, mas a solução divergiu no intradorso.

Para o caso M4, de Re maior e mesmo α do caso M1, as previsões do có-

digo BLP2C apresentaram menores desvios em relação ao dados experimentais do

que outros dois códigos (integral e TEXSTAN), como pode ser observado nas Figs.

5.20(c) e 5.20(a). A menos da região a jusante de s/c = 0, 5, as soluções dos pro-

cedimentos integrais e do TEXSTAN foram muito próximas. O nível de turbulência

ao longe de 3, 0% foi o que resultou na melhor previsão de início e comprimento da

região de transição laminar-turbulenta. Como Ma= 0, 2 e α = −0, 5◦ para os casos

M1 e M4, mas os desvios foram menores para o caso M4, conclui-se que o código

BLP2C tenha melhor precisão para número de Reynolds maiores.
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5.7 Comentários

O presente capítulo apresentou, implementou e verificou os resultados de mo-

delos de previsão e intermitência da transição laminar-turbulenta . Em relação aos

modelos de intermitência, o de Reynolds, Kays e Kline (1958b) foi implementado na

dissertação de mestrado, e o de Abu-Ghannam e Shaw (1980) na presente tese. Já

em relação a previsão de início e o término da região de transição laminar-turbulenta,

foi somente no presente trabalho que o autor pesquisou, implementou e testou mo-

delos. No seu trabalho anterior (SILVA, 2002) a região de transição não era prevista,

era somente um modo de ajuste dos resultados numéricos aos dados experimentais

de temperatura de superfície e coeficiente de transferência de calor.

Nenhum trabalho na literatura de simulação térmica de aerofólios com sistema

antigelo, revisada no Capítulo 2, tinha modelos de previsão da transição laminar-

turbulenta que considerasse ambos os efeitos do gradiente de pressão e do nível

de turbulência, Tu. Esta característica é importante para simular escoamentos em

túneis de gelo, que possuem 1, 5% > Tu > 6%, e em condições de vôo natural,

Tu < 1%. Além disso, por meio de um Tu equivalente pode-se representar outras

perturbações do ambiente e da superfície, que também alteram a posição de início e

o comprimento da região de transição laminar-turbulenta.

Os resultados finais, considerando a molhabilidade parcial da superfície, a aná-

lise de camada-limite e os modelos de transição laminar-turbulenta, são apresenta-

dos e discutidos no Capítulo 6. As conclusões finais da presente tese podem ser

encontradas no Capítulo 7.
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6 RESULTADOS DA SIMULAÇÃO

NUMÉRICA DO ESCOAMENTO

BIFÁSICO EM TORNO DE

AEROFÓLIOS COM SISTEMA

TÉRMICO DE ANTIGELO

Neste capítulo é apresentada a validação dos resultados da simulação do escoa-

mento bifásico em torno de aerofólios equipados com sistema eletrotérmico antigelo

de aplicação aeronáutica. São obtidas as distribuições de temperatura de superfície

e de vazão de água líquida residual em torno do aerofólio.

Os submodelos de molhabilidade de superfície, camada-limite e de transição

laminar-turbulenta, desenvolvidas e verificadas respectivamente nos Capítulos 3, 4,

5, são incluídos no modelo-base, desenvolvido no Capítulo 2, para a simulação de

escoamento em torno de aerofólios com antigelo.

A Fig. 6.1 apresenta uma visão geral do processo global de verificação e va-

lidação. Todos os modelos foram implementados e os casos simulados durante o

presente trabalho.

O processo de verificação dos resultados dos submodelos, apresentado na

Fig. 6.2, é aplicado aos três submodelos desenvolvidos na presente tese de dou-

torado:

• molhabilidade: quebra de filme e formação de filetes no escoamento de água

líquida residual;

• transferência de calor por convecção: escoamento na camadas-limite de

quantidade de movimento e de entalpia;

• transição laminar-turbulenta: evolução da intermitência do escoamento ao

longo da transição; previsão de início e término da região de transição.

Os códigos externos TEXSTAN e STP2D foram utilizados apenas como apoio
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Figura 6.1: Processo Global de Validação e Verificação dos Resultados

e referência durante o processo de verificação nos Capítulos 4 e 5.

Já o código externo BLP2C, descrito no Anexo B e que não desenvolvido na

presente tese, foi incluído no simulador térmico do escoamento em torno do aerofó-

lio com antigelo e é utilizado na validação dos resultados apresentada no presente

capítulo.

O desenvolvimento, aqui descrito, abrangeu pelo menos quatro níveis de mode-

lagem matemática, como mostrado resumidamente na Fig. 2.1 e descritos na Seção

2.2.

Uma das contribuições principais deste trabalho é integrar os quatro níveis. A

integração dos sub-modelos dos níveis II, III e IV ao modelo do nível I é um dos

objetivos do processo de validação e verificação, Figs. 6.1 e 6.2.

6.1 Casos-Teste

Para a validação são utilizados dados experimentais de casos representativos de

operação de antigelo elétrico em túneis de gelo sob condições de gelo selecionados

dos experimentos clássicos de Gelder e Lewis (1951) e dos mais recentes de Al-

Khalil et al. (2001). Coincidentemente, os experimentos foram realizados no mesmo

centro de pesquisa, mas com aerofólios, condições, equipamentos de medições e

instalações experimentais totalmente distintas.

Nota-se que há uma diferença de 50 anos entre as publicações. A da década de

50 pode ter sido motivada pela necessidade, cada vez mais frequente naquela época,
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Figura 6.2: Processo de Verificação dos Resultados dos Submodelos de Formação
de Filetes, Transferência de Calor e Transição Laminar-turbulenta
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de voos transoceânicos ou transcontinentais comerciais sob qualquer condição de

tempo. Essa foi restrição crítica ao crescimento das linhas aéreas no período pós-

guerra. Por outro lado, a campanha de ensaios realizada a partir do meio da década

de 90 na NASA, foi motivada pelos acidentes aéreos ocorridos no início dos anos 90

com aviões turboélice. Essas aeronaves utilizavam sistemas de degelo pneumáticos

e voaram sob condições de gelo muito severas. A resposta do governo estaduni-

dense foi o investimento em pesquisa em formação de gelo, simulação numérica e

em projeto de sistemas térmicos de antigelo.

Dentre os dados experimentais de Gelder e Lewis (1951) e Al-Khalil et al. (2001),

foram selecionados casos de teste que:

1) possuissem dados experimentais completos, ou seja, de temperatura, densidade

de potência fornecida pelo sistema antigelo e de transferência de calor;

2) tivessem ângulo de ataque, α, nulo para evitar a presença de separação do esco-

amento laminar;

3) abrangessem os regimes evaporativo e molhado de operação do antigelo.

6.1.1 Casos de Al-Khalil et al. (2001)

Al-Khalil et al. (2001) realizaram experimentos de antigelo no Túnel de Pesquisa

de Formação de Gelo (IRT) do Glenn Research Center de Al-Khalil et al. (2001) (ex-

centro de pesquisas Lewis), em Cleveland, Ohio, EUA. O objetivo dos autores foi

medir as distribuições de temperatura de superfície e de coeficiente de transferência

de calor global para validar resultados do código numérico ANTICE , desenvolvidos

pelos próprios. Esse programa é a versão do LEWICE dedicada à simulação térmica

de antigelo. O aerofólio testado foi um perfil NACA 0012, apresentado na Fig. 4.2,

de 1,828 m de envergadura por 0,914 m de corda com aquecedores controlados

eletronicamente. A condutividade térmica no sentido do escoamento é k = 16, 27

W/(m2·K).

Cada elemento do aquecedor, posicionados na direção do escoamento, tinha

um termopar, um sensor termoresistor e um medidor de fluxo de calor. Três casos

dos dados experimentais de Al-Khalil et al. (2001) são utilizados: o caso 22A, que

é uma condição evaporativa com água residual que determina os limites de água

incidente à montante; e também os casos 67A e 67B, que têm mais água percorrendo

o bordo de ataque do que o 22A. A Tabela 6.1 apresenta as condições experimentais,

a Tabela 6.2 a geometria dos aquecedores e também as densidades de potência

fornecidas pelo sistema antigelo.
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Tabela 6.1: Casos de Teste para Validação do Modelo do Antigelo

Gelder e Lewis (1951) Al-Khalil et al. (2001)

Parâmetro 8GL 8GL seco 8 22A 67A e 67B

V∞ [m/s] 73,8 73,8 44,7 89,4
Ttot [◦C] -6,1 -6,1 -7,6 -21,6
α 0◦ 0◦ 0◦ 0◦

LWC [g / m−3] 0,5 - 0,78 0,55
MVD [µm] 11 - 20 20
aerofólio NACA 652-0016 NACA 652-0016 NACA 0012 NACA 0012
corda [m] 2,438 2,438 0,914 0,914

Tabela 6.2: Comprimentos e Densidades de Potência Elétrica dos Aquecedores -
Casos-teste de Al-Khalil et al. (2001)

Elemento s/c q̇
′′
antigelo [kW/m2]

Aquecedor início final 22A 67A 67B

F −0,1024 −0,0607 9,92 20,15 8,37
D −0,0607 −0,0329 10,23 21,70 11,93
B −0,0329 −0,0051 32,55 32,55 10,85
A −0,0051 0,0157 46,5 43,40 15,19
C 0,0157 0,0435 18,6 26,35 9,92
E 0,0435 0,0713 6,97 18,60 12,86
G 0,0713 0,1129 10,23 18,60 8,68

6.1.2 Casos de Gelder e Lewis (1951)

Gelder e Lewis (1951) conduziram uma das primeiras investigações da transfe-

rência de calor de um aerofólio em condições de gelo e ar seco em um túnel de

gelo de circuito fechado do antigo centro de pesquisa Lewis da NACA. Os testes

utilizaram um aerofólio NACA 652-0016, apresentado na Fig. 4.3, com 1,839 m de

envergadura por 2,438 m de corda, que foi previamente adotado por Neel e Bergrun

(1947) em ensaios de voo de proteção antigelo sob condições de formação de gelo e

distribuições de potência de aquecimento elétrico similares. A superfície do aerofólio

é coberta por uma chapa de 0, 15 mm de espessura e que condutividade térmica

equivalente no sentido do escoamento é k = 170 W/(m2·K).

Os autores observaram um adiantamento do ponto de início da transição laminar-

turbulenta, induzido pela captação de água e pelo nível de turbulência do escoamento

ao longe, que era maior no túnel do que em condição de voo. Outra importante evi-

dência experimental foi que as distribuições de aquecimento e temperatura afetam o

coeficiente de transferência de calor de modo significativo. O presente trabalho utiliza
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Tabela 6.3: Comprimentos e Densidades de Potência Elétrica dos Aquecedores -
Caso-teste da Gelder e Lewis (1951)

Elemento s/c caso 8GL

Aquecedor início final q̇
′′
antigelo [kW· m−2]

J −0,1904 −0,0615 2,46
H −0,0615 −0,0348 2,93
F −0,0348 −0,0249 4,00
D −0,0249 −0,0076 6,25
B −0,0076 −0,0026 8,82
A −0,0026 0,0047 12,04
C 0,0047 0,0108 10,24
E 0,0108 0,0250 6,55
G 0,0250 0,0358 4,01
I 0,0358 0,0644 2,83

K 0,0644 0,3038 2,4
L 0,3038 0,3757 7,65

M 0,3757 0,4756 9,47
N 0,4756 0,5761 8,45

o caso experimental 8, aqui chamado de 8GL, da NACA sob condições de formação

de gelo e de ar seco. O conteúdo de água líquida (LWC), diâmetro volumétrico mé-

dio (MVD), em conjunto com algumas configurações do túnel de gelo e aerofólio, são

apresentados em Tabela 6.1. A Tabela 6.3 apresenta a geometria dos aquecedores

e também as densidades de potência fornecidas pelo sistema antigelo.

6.2 Resultados Numéricos - Análise Integral da
Camada-Limite

Nesta seção são apresentados os resultados do modelo do escoamento bifásico

em torno de aerofólios com antigelo térmico considerando vários submodelos de

análise integral de camada-limite e de transição laminar-turbulenta.

6.2.1 Submodelo de Transição Laminar-turbulenta Abrupta e
Submodelo de Filme Contínuo

Foram comparados os resultados do modelo de Silva, Silvares e Zerbini (2007a),

que é o de referência para as comparações nesta seção, com outro mais simplificado,

que adota a análise integral de camada-limite sobre superfície isotérmica e transição

abrupta.Em ambos os modelos de antigelo, é adotado o submodelo de filme contínuo

(F constante) para escoamento da água residual. No modelo simplificado, a trans-



6.2 Resultados Numéricos - Análise Integral da Camada-Limite 152

ferência de calor laminar é avaliada pela Eqs. (4.15) e a turbulenta pela analogia de

Colburn, dada pela Eq. (4.30). A existência da região de transição é ignorada e o

escoamento passa do regime laminar ao turbulento num trecho muito curto. Apesar

de restrito por hipóteses arbitrárias, esse tipo de modelo é largamente utilizado na

indústria. O resultado desse estudo foi publicado por Silva, Silvares e Zerbini (2008c).

A Fig. 6.3(a) apresenta as distribuições de temperatura da superfície sólida es-

timadas usando os modelos integrais de camada-limite isotérmico e não-isotérmico.

Somente a hipótese de superfície não-isotérmica foi simplificada. As previsões são

comparadas aos dados experimentais e aos resultados numéricos do ANTICE . Por

outro lado, Fig. 6.3(b) compara as previsões das temperaturas quando se adota o

modelo de intermitência de transição abrupta. A posição de transição abrupta foi

fixada como sendo a posição média da região de transição, sm, do modelo de refe-

rência, a qual se localiza em s/c = 0, 08 e −0, 083 para o caso 22A. O valor de 0, 04

em s/c foi utilizado como desvio padrão médio da transição, σ.

Os efeitos na temperatura estimados pelas hipóteses na camada-limite para o

caso 67A são mostrados nas Figuras 6.5(a) e 6.5(b). Em ambos os casos, 22A e

67A, o modelo de referência, o qual adota modelos não-isotérmico e de intermitên-

cia, estimou temperaturas mais próximas dos resultados experimentais e numéricos

ANTICE, quando comparadas àquelas obtidas com modelos isotérmicos e de transi-

ção abrupta, que é o modelo simplificado.

A Fig. 6.4(a) mostra que o modelo isotérmico apresenta variações desprezíveis

em U devido a variações nas propriedades termodinâmicas e que existe simetria.

Por outro lado, o resultado do modelo não-isotérmico apresenta variações signifi-

cativas no bordo de ataque e não apresenta simetria. Como esperado, o modelo

não-isotérmico resultou em maiores valores para o coeficiente de transferência de

calor na região turbulenta, devido ao aumento na diferença de temperaturas (entre a

parede sólida e o ambiente) ao final do filme de água. Outra clara diferença se apre-

senta ao final da área protegida, onde o escoamento é turbulento, na qual o modelo

não-isotérmico estima uma redução no coeficiente de transferência de calor e o mo-

delo isotérmico, um aumento. Estes efeitos de Ts sobre har foram extensivamente

estudados por Reynolds, Kays e Kline (1958a) em escoamentos sobre placas planas

aquecidas operando em túnel com ar seco.

A transição abrupta foi fixada nas posições médias das regiões de transição, que

são s/c = 0, 07 e −0, 067 para o caso 67A. Para o modelo de referência, o desvio

padrão da transição, σ, foi fixado em 0, 07 para o caso 67A nas superfícies supe-

rior e inferior. Os parâmetros de transição (sm e σ) foram encontrados pelo ajuste
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da estimativa do modelo de referência com resultados experimentais para o coefici-

ente global de transferência de calor. Estes valores não foram modificados quando

rodaram-se os modelos isotérmico e de transição abrupta. A Fig. 6.6(a) apresenta

um aumento repentino na transferência de calor convectiva no modelo de transição

abrupta enquanto o modelo de intermitência resultou em uma curva mais suave e

mais próxima aos dados experimentais. Devido a uma distribuição de temperaturas

mais constante no caso 67A do que no 22A, existem pequenos desvios no coefici-

ente de transferência de calor por convecção dos modelos não-isotérmico e isotér-

mico. Exceto nas regiões de final de escoamento de água e região de aquecimento,

ambos os modelos apresentam comportamento semelhante. Um aumento repentino

em ambos os coeficientes de transferência de calor, h e U, são observados nos re-

sultados do modelo de transição abrupta apresentados em Fig. 6.6(b). Este fato é

causado pela evaporação instantânea de toda água e, portanto, resulta em aumento

da Ts local.

Para o caso 22A, todos os modelos (não-isotérmico e isotérmico, transição

abrupta e suave) previram evaporação da água residual na posição de escoamento

s/c = 0, 024 tanto na superfície superior quanto inferior. Mas, no caso 67A, o mo-

delo de referência (não-isotérmico e transição suave) resultou em s/c = 0, 077 e

s/c = −0, 073 para as posições de desaparecimento da água residual. O modelo

isotérmico resultou nas posições s/c = 0, 07 e s/c = −0, 068. Ao se considerar tran-

sição abrupta, as posições mudam para s/c = 0, 066 e s/c = −0, 068. As mudanças

são significativas quando comparadas à área total protegida, que se localiza entre

s/c = −0, 102 e 0, 113.

6.2.2 Submodelo Clássico de Camada-Limite e Submodelo de
Filme e Filetes

Os modelos matemáticos listados na Tabela 6.4 estão implementados e incor-

porados ao modelo do antigelo do presente trabalho. O modelo de referência é cha-

mado de presente e adota os submodelos de camada-limite integral, de transição por

intermitência e de molhabilidade variável (formação de filetes). Já o modelo clássico

adota submodelos de camada-limite integral sobre superfície isotérmica, de transição

abrupta e de filetes. Os resultados de cada modelo, da Tabela 6.4, são comparados

a resultados experimentais clássicos e recentes de Gelder e Lewis (1951) e NASA.

Esse estudo foi publicado por Silva, Silvares e Zerbini (2008b).

No modelo clássico, a analogia de Colburn, (4.30), que admite escoamento sobre

superfícies lisas, foi escolhido em detrimento do uso de um coeficiente de transferên-
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cia de calor convectivo plenamente rugoso, que é utilizado em códigos clássicos de

formação de gelo. Este pode gerar resultados sobreestimados quando usados em

sistemas antigelo, como observaram Gent, Dart e Cansdale (2000).

Em todas as figuras, os resultados do presente modelo com previsão de tran-

sição, início e extensão dados pelas Eqs. (5.10) e (5.12a), são identificados como:

presente+AS. Foi adotado um nível de turbulência ao longe de Tu = 0, 7%, que está

de acordo com medições recentes realizadas no NASA IRT(HENZE; BRAGG; KIM,

1998) para MVD = 20 µm.

Tabela 6.4: Modelos de Camada-Limite Térmica e Transição Laminar-Turbulenta

Presente Clássico

Regime modelo equação modelo equação

Laminar Ambrok (1957) 4.10 Smith e Spalding
(1958)

4.15

Turbulento Ambrok (1957) 4.13, 4.14 analogia de
Colburn

4.6, 4.30

Transicional Reynolds, Kays
e Kline (1958b)

5.25 modelo abrupto -

Tabela 6.5: Parâmetros para a região de transição do presente modelo

Impostos/Fixados Previsto - modelo AS

s/c superior s/c inferior s/c superior s/c inferior

sm σ sm σ sm σ sm σ

22A 0,070 0,035 −0,080 0,040 0,082 0,012 −0,084 0,012
67A 0,070 0,007 −0,067 0,007 0,066 0,010 −0,066 0,010

8GL 0,070 0,035 −0,036 0,018 0,039 0,006 −0,039 0,006
8GL seco 0,110 0,055 −0,070 0,037 0,039 0,006 −0,039 0,006

A Fig. 6.7(a) apresenta a distribuição de temperaturas na superfície do aerofólio

Ts, que se aproximam mais dos resultados experimentais do que o modelo clássico

(isotérmico com transição abrupta). A principal razão para as previsões satisfatórias

é que tanto as distribuições de U quanto a de har são também mais próximas dos

dados experimentais, Figs. 6.8(a) e 6.7(b). Os parâmetros na região de transição

foram fixados arbitrariamente ou previstos. Seus valores são apresentados na Ta-

bela 6.5, que mostra que o modelo presente+AS previu sm mais à jusante e σ menor

que aqueles valores impostos no presente modelo.

As distribuições de vazões de água residual do caso 22A apresentaram apro-

ximadamente as mesmas tendências em todos os modelos implementados no pre-

sente trabalho, como mostrado em Fig. 6.8(b). Isto pode ser resultado de pequenas

diferenças entre o har previsto pelos modelos dentro da região de incidência, onde
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o filme de água líquida ainda existe. Por outro lado, as diferenças são significativas

quando se comparam valores de har ao longo de todo o aerofólio dos modelos pre-

sente, presente+AS e clássico, apresentados em Fig. 6.8(a). As maiores discrepân-

cias são uma variação brusca de har na transição do regime laminar para turbulento

e a falta de sensibilidade de har com a variação de Ts ao longo do escoamento, nas

previsões com o modelo clássico.

A Fig. 6.9 apresenta a temperatura de superfície e distribuições de coeficientes

de transferência de calor ao redor do bordo de ataque para o caso 67A . Como no

caso 22A, o modelo presente apresentou um menor desvio entre previsões numéri-

cas e dados experimentais quando comparado aos modelos clássico, presente+AS

e código ANTICE, o qual usa distribuição experimental de har . Como as temperatu-

ras de superfície foram aproximadamente constantes, a principal diferença entre os

modelos é observada na região de transição laminar-turbulenta. O valor quase cons-

tante do har laminar, em uma região que se estende desde a estagnação ao final do

escoamento residual, resultou em distribuições muito similares de ṁr . A diferença

entre temperaturas de superfície começa a ser significativa na posição de início da

transição laminar-turbulenta, que é próxima do final do escoamento de filetes. A

Fig. 6.10(b) apresenta o escoamento residual. As principais diferenças entre os mo-

delos localizam-se entre o início da transição e final do escoamento de filete. Neste

caso, uma transição mais suave (mais longa e com início mais cedo) do presente

modelo resultou no final do escoamento da água residual mais à jusante do que os

outros modelos..

O fator de molhabilidade da superfície para os casos 22A e 67A é apresentado

nas Figs. 6.11(a) e 6.11(b),6.11(a) and 6.11(b), respectivamente. O primeiro caso

somente apresenta escoamento residual como um filme contínuo, uma vez que este

termina antes dos limites de incidência. Já o segundo caso apresenta ambos padrões

de escoamento de filme, com F = 1, e e filete, o qual se distingue por valores de

F < 1.

Na presente tese, o autor simulou numericamente os experimentos clássicos an-

tigelo de Gelder e Lewis(GELDER; LEWIS, 1951). Os dados apresentam variações

significativas de Ts devido a assimetria e não-uniformidade de aquecimento elétrico.

As temperaturas de superfície previstas para os testes de ar seco e úmido, mostra-

dos respectivamente nas Figs. 6.12(a) e 6.14(a), apresentam desvios em relação aos

dados experimentais. Provavelmente, os desvios são resultantes de três fatores prin-

cipais: 1) falta de medidores de fluxo de calor instalados ao redor do aerofólio, pois

os autores mediram apenas o fluxo de calor fornecido aos aquecedores e, portanto,

não determinaram as perdas térmicas experimentalmente; 2) aumento abrupto de
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aquecimento em s/c ≈ 0.3 resultou em um efeito significativo no valor de har expe-

rimental, que não pode ser reproduzido pelos modelos isotérmico e não-isotérmico

devido a limitações intrínsecas da análise integral; 3) erros na medição de Ts na

região do bordo de ataque, como observado pelos autores Gelder e Lewis (1951),

durante escoamento de ar seco em testes com superfície adiabática do aerofólio.

Todavia, as previsões, principalmente à montante de s/c = 0.3, são conside-

radas aceitáveis para os propósitos de sistemas de engenharia de proteção an-

tigelo. O valor de har previsto pelo modelo presente concordou satisfatoriamente

com dados experimentais. Os resultados para har são melhores sob condições de

gelo, Fig. 6.12(b), do que em ar seco, Fig. 6.14(b). Os únicos pontos que apre-

sentaram desvios significativos localizam-se na região de aumento do aquecimento,

(s/c ≈ 0.3), onde a densidade de potência cresce quase quatro vezes. Apesar de

distúrbios de tal magnitude, os modelos presente e presente+AS previram uma dis-

tribuição de har com a mesma tendência dos dados experimentais. Isso inclui uma

súbita, mas não muito intensa, variação de har no início do degrau no aquecimento.

Os resultados numéricos do presente modelo (com transição fixada), mostrados

em Tabela 6.5 e Figs. 6.12 e 6.14, concordam com as observações experimentais de

Gelder e Lewis(GELDER; LEWIS, 1951): 1) a transição laminar-turbulenta iniciou-se

logo à jusante da estagnação; 2) a posição de início em condição de gelo localizou-se

mais à montante do que na condição de ar seco; 3) a extensão da região de transição

laminar-turbulenta apresenta efeitos significativos em ambos os casos.

Tabela 6.6: Término do escoamento de água residual, incidência e limites de área
protegida contra gelo

s/c extradorso s/c intradorso

água captação proteção água captação proteção

22A presente, 0,024 0,031 0,113 −0,026 −0,031 −0,102
clássico 0,024 −0,024
presente+AS 0,025 −0,025

67A presente, 0,069 0,037 0,113 −0,069 −0,037 −0,102
clássico 0,071 −0,069
presente+AS 0,079 −0,075

8GL presente, 0,101 0,071 0,576 −0,131 −0,131 −0,190
clássico 0,101 −0,131
presente+AS 0,101 −0,131

O modelo presente+AS previu uma região de transição laminar-turbulenta de

menor extensão, além de uma posição média mais à montante do que os modelos

presente e clássico, resultando em desvios significativos entre resultados numéricos

e experimentais.
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6.2.3 Método de Sobreposição aplicado à Camada-Limite Tér-
mica

Tabela 6.7: Modelos de Camada Limite

Não-isotérmico Isotérmico e Sobreposição

Regime autor equação autor equação

Laminar Ambrok (1957) 4.10,4.11 Smith e Spalding
(1958)

4.15,4.22

Turbulento Ambrok (1957) 4.13, 4.14 Ambrok (1957)
modificado

4.37,4.39

Transicional Reynolds, Kays
e Kline (1958b)

5.25 Reynolds, Kays
e Kline (1958b)

5.25

Na presente seção, são apresentados os resultados numéricos da simulação de

desempenho do antigelo com a adoção do modelo de camada-limite integral e mo-

delo de filetes. O princípio da sobreposição foi aplicado à camada-limite térmica para

obtenção do coeficiente de transferência de calor sobre superfície não-isotérmica,

de forma original na literatura, por Silva, Silvares e Zerbini (2008a). Os resultados

obtidos foram comparados a outros modelos, dados experimentais e outros códigos.

Os modelos matemáticos são listados na Tabela 6.7.

Tabela 6.8: Parâmetros da Região de Transição para Modelos Não-isotérmico,
Isotérmico e de Sobreposição

s/c extradorso s/c intradorso

Caso sm σ sm σ

22A 0,070 0,035 −0,080 0,040
67A 0,070 0,007 −0,067 0,007

8GL 0,070 0,035 −0,036 0,018
8GL seco 0,110 0,055 −0,070 0,037

As distribuições de temperatura de superfície são apresentadas na Fig. 6.15(a)

para as condições de teste do caso 22A de Al-Khalil et al. (2001). A posição média

da transição, sm, e o desvio padrão, σ, foram fixadas nos modelos não-isotérmico,

sobreposição, e isotérmico, como apresentado na Tabela 6.8. Os resultados dos mo-

delos de sobreposição, não-isotérmico e isotérmico têm a mesma tendência, mas o

primeiro é mais próximo dos dados experimentais do que os outros. É importante

enfatizar que o código numérico ANTICE não avalia har e usou a distribuição experi-

mental do coeficiente de transferência de calor.

A Fig. 6.15(b) apresenta previsões de U para todos os modelos. As maiores

diferenças entre os resultados dos modelos se encontram onde o fluxo de água de-
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saparece, onde a água residual líquida para de escoar. A Fig. 6.16(a) mostra que o

coeficiente de transferência de calor convectivo, har , estimado pelo modelo de sobre-

posição é mais sensível à mudanças na temperatura de superfície do que o modelo

não-isotérmico de Ambrok e, como esperado, do que o isotérmico. Na posição de

término de escoamento da água, a temperatura local aumenta de forma significativa,

já que o processo de resfriamento por evaporação cessa e somente a troca de calor

por convecção ocorre. Como os picos de temperatura foram atenuados nas previ-

sões de sobreposição, ocorreu diminuição dos desvios entre resultados numéricos

e dados experimentais. A Figura 6.16(b) apresenta a vazão de água residual e a

Fig. 6.18(a) o fator de molhabilidade superficial global F . Esses resultados indicam

que a água evapora perto dos limites de incidência e escoa como um filme contí-

nuo. O fim dos limites da vazão de água residual, água incidente e aquecimento nas

superfícies superior e inferior são apresentados na Tabela 6.9.

A Figura 6.19 mostra os resultados de temperatura e coeficiente de transferên-

cia de calor global para o caso 67A. Como esperado em regime molhado como o

caso 67A, valores previstos das distribuições de har , vazão residual de água e F têm

variações menores do que no caso inteiramente evaporativo, o caso 22A. As mu-

danças mais significativas são devido à ocorrência de transição, já que a distribuição

de temperaturas superficial apresenta pequenas variações ao longo da região mo-

lhada em ambas superfícies superior e inferior do aerofólio. Contudo, a Fig. 6.17(a)

mostra que a história do coeficiente de transferência de calor ao redor do aerofólio

foi estimado com alguma discrepância por modelos isotérmico, não-isotérmico, e de

sobreposição. A história diferente do escoamento, estimada em cada modelo, afe-

tou o processo de transição laminar-turbulenta, como mostrado nas Figs. 6.17(a) e

6.19(b). Ambos os efeitos, distribuição do coeficiente de transferência local e pro-

cesso de transição, fizeram com que a vazão de água residual desaparecesse mais

à jusante no modelo de sobreposição do que nos outros. Os limites de área molhada

previstos podem ser verificados nas Figs. 6.17(b) e 6.18(b).

As temperaturas de superfície previstas para os testes de gelo e ar da condição

8GL seco são mostradas, respectivamente, nas Figs. 6.20(a) e 6.22(a).

Os har previstos pelo presente modelo são apresentados nas Figs. 6.20(b) e

6.22(b). Em ambas as condições, de ar seco e gelo, o único ponto que apresenta

maiores desvios está na região do degrau de aquecimento em s/c ≈ 0.3, onde a

densidade de potência é aumentada repentinamente. Tal degrau de aquecimento

localizado distante da jusante do limite de incidência não é comum nos sistemas de

antigelo de asa de aeronave modernos. O modelo de superposição previu distribui-

ção de har com a mesma tendência dos dados experimentais.
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e isotérmico
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Figura 6.20: Caso 8GL - Condição de gelo - Comparação entre modelo de
sobreposição, não-isotérmico e isotérmico
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Figura 6.22: Caso 8GL - Condição de ar seco - Comparação entre modelo de
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Figura 6.23: Caso 8GL - Comparação entre modelo de sobreposição,
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Tabela 6.9: Término do escoamento de água residual, incidência e limites de área
protegida contra gelo

s/c extradorso s/c intradorso

Caso água captação proteção água captação proteção

22A não-isotérmico 0,025 0,031 0,113 −0,025 −0,031 −0,102
sobreposição 0,029 −0,027
isotérmico 0,027 −0,025

67A não-isotérmico 0,071 0,037 0,113 −0,069 −0,037 −0,102
sobreposição 0,077 −0,077
isotérmico 0,071 −0,071

8GL não-isotérmico 0,101 0,071 0,576 −0,131 −0,131 −0,190
sobreposição 0,101 −0,131
isotérmico 0,101 −0,131

A Tabela 6.6 mostra os limites de vazão de água residual, água incidente e área

protegida do gelo para a condição 8GL sob condições de ar seco e gelo. Como apre-

sentado na Fig. 6.21(a), tanto a área de incidência quanto a quantidade total de água

residual, na condição 8GL de gelo, apresentam níveis menores do que nos casos

22A e 67A. Como a distribuição de temperatura na região úmida, onde existe água

residual, não tem uma variação significativa e o coeficiente de transferência de ca-

lor dos modelos isotérmico, não-isotérmico e de sobreposição são aproximadamente

os mesmos, os resultados da vazão residual também não diferem. A Figura 6.21

mostra que os limites de incidência estão perto do ponto de estagnação. Portanto,

uma região muito curta é coberta por filme contínuo de água líquida residual, onde

o fator de molhabilidade é igual à unidade F = 1. A Fig. 6.21 também mostra que

a extensão do escoamento do filetes, onde 0 < F < 1, é desprezível em ambos os

lados ,superior e inferior, do aerofólio.

6.3 Resultados Numéricos - Análise Diferencial da
Camada-Limite

O código de análise diferencial de camada-limite BLP2C foi modificado e inte-

grado ao programa de simulação do escoamento bifásico em torno de aerofólios com

antigelo térmico.

Para simplificação, esse modelo de camada-limite é chamado apenas de dife-

rencial. Foram rodados casos do modelo de antigelo com submodelos de análise

integral de camada-limite e de formação de filetes no escoamento de água residual.

Esse segundo modelo é chamado de integral na presente seção. Os resultados dos

modelos diferencial e integral são comparados com dados experimentais e com os
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resultados numéricos do código ANTICE de Al-Khalil et al. (2001), que não avalia

a camada-limite e utiliza a distribuição experimental de fluxo de calor em torno do

bordo de ataque do aerofólio medida no próprio teste.

Em ambos os modelos integral e diferencial, foram adotados o submodelo de

ruptura de filme e formação de filetes e a previsão de transição laminar-turbulenta

pelas correlações de Abu-Ghannam e Shaw (1980).

Os casos 22A, 67A e 67B dos casos-teste de Al-Khalil et al. (2001) foram selecio-

nados para a validação dos resultados numéricos dos modelos diferencial e integral.

O caso 22A é totalmente evaporativo, que tem toda a água evaporada a montante

dos limites de captação ; o 67A é parcialmente evaporativo, no qual a água líquida

é evaporada à montante do final da região aquecida; e o 67B é molhado, ou seja,

apresenta vazão de água residual à jusante da região protegida térmicamente.

6.3.1 Modelos Utilizados e Parâmetros da Simulação

Os modelos utilizados e os principais parâmetros de entrada (adotados ou cal-

culados) dos modelos diferencial e integral são apresentados nas Tabelas 6.10, 6.11

e 6.12. Particularmente, os parâmetros da região de transição previstos pelas cor-

relações algébricas são: sm, posição média; σ, desvio padrão; str , início da região

de transição e se, término da região de transição. O nível de turbulência foi o único

parâmetro variado, pois valor nominal do túnel de gelo, Tu = 0, 7%, não apresentou

resultados satisfatórios para nenhum modelo. Segundo Henze, Bragg e Kim (1998), o

nível de turbulência no IRT pode aumentar até 6% quando medido perto do corpo de

prova, na seção de testes. A transição laminar-turbulenta também pode ser influen-

ciada por outras perturbações presentes durante os testes de antigelo, como efeitos

de: 1) rugosidades gerada pelo filme e filetes de água; 2) ondulações na superfí-

cie, muito comuns em instalações de aquecedores elétricos não-embutidos, como

no caso de Al-Khalil et al. (2001); 3) temperaturas elevadas e variações de tempe-

ratura ao longo do escoamento; 4) gotículas carregadas pelo escoamento do ar em

torno do aerofólio; 5) evaporação da água. Outro fator importante é que as escalas

da turbulência gerada, que são ligadas as frequências das flutuações turbulentas e

a dimensão dos turbilhões, são diferentes num túnel de gelo e num túnel de vento

com grelhas. Dessa forma, o nível de turbulência, requerido pelas correlações al-

gébricas de previsão transição, pode-se ser entendido como um valor “equivalente”,

que compreende outras perturbações além daquelas geradas pelo Tu considerado

por Abu-Ghannam e Shaw (1980). O presente trabalho adotou níveis de turbulência

Tu para cada caso simulado e cada modelo, como mostrados nas Tabelas 6.10, 6.11
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e 6.12. O critério para definição de Tu foi aquele que gerou menores desvios entre

resultados e dados experimentais de Ts e U. Esses níveis encontrados, apesar de

altos, representam os efeitos combinados das imprecisões inerentes às correlações

algébricas e das outras perturbações sofridas pelo escoamento laminar.

Tabela 6.10: Modelos e Parâmetros das Simulações - Caso 22A

Diferencial
parâmetros valor detalhes

sm/c;σ/c 0, 091;0, 012 extradorso
sm/c;σ/c 0, 091;0, 013 intradorso
str/c; se/c 0, 054;0, 129 extradorso
str/c; se/c 0, 054;0, 129 extradorso
Fimp 1, 00 na captação
Stlam BLP2C diferencial
Stturb BLP2C diferencial
γ Abu-Ghannam intermitência
sobreposição não lam/turb/trans
Recrit Abu-Ghannam critério
α 68, 0◦ contato
Tu 3, 1% turbulência

Integral

parâmetros valor detalhes

sm/c;σ/c 0, 083;0, 011 extradorso
sm/c;σ/c 0, 082;0, 010 intradorso
str/c; se/c 0, 051;0, 115 extradorso
str/c; se/c 0, 054;0, 112 extradorso
Fimp 1, 00 na captação
Stlam Ambrok integral
Stturb Ambrok integral
γ Abu-Ghannam intermitência
sobreposição não lam/turb/trans
Recrit Abu-Ghannam critério
α 68, 0◦ contato
Tu 4, 5% turbulência

Tabela 6.11: Modelos e Parâmatros das Simulações - Caso 67A

Diferencial
parâmetros valor detalhes

sm/c;σ/c 0, 512;0, 152 extradorso
sm/c;σ/c 0, 512;0, 152 intradorso
str/c; se/c 0, 055;0, 969 extradorso
str/c; se/c 0, 054;0, 969 extradorso
Fimp 1, 00 na captação
Stlam BLP2C diferencial
Stturb BLP2C diferencial
γ Abu-Ghannam intermitência
sobreposição não lam/turb/trans
Recrit Abu-Ghannam critério
α 68, 0◦ contato
Tu 1, 9% turbulência

Integral

parâmetros valor detalhes

sm/c;σ/c 0, 070;0, 009 extradorso
sm/c;σ/c 0, 070;0, 009 intradorso
str/c; se/c 0, 044;0, 097 extradorso
str/c; se/c 0, 044;0, 097 extradorso
Fimp 1, 00 na captação
Stlam Ambrok integral
Stturb Ambrok integral
γ Abu-Ghannam intermitência
sobreposição não lam/turb/trans
Recrit Abu-Ghannam critério
α 68, 0◦ contato
Tu 2, 7% turbulência

.

6.3.2 Resultados Numéricos e Comparação

A Fig. 6.24(a) apresenta a distribuições de temperaturas da superfície do aero-

fólio previstas pelos modelos diferencial e integral. Elas são comparadas aos dados

experimentais e resultados numéricos de Al-Khalil et al. (2001). Para um valor de

Tu = 3, 1%, o modelo diferencial previu Ts e U com desvios satisfatórios sem rela-

ção aos dados experimentais, como pode ser observado nas Figs. 6.24(a) e 6.24(b).

Por outro lado, não foram encontrados valores de Tu (nem menores ou maiores do
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Tabela 6.12: Modelos e Parâmetros das Simulações - Caso 67B

Diferencial
parâmetros valor detalhes

sm/c;σ/c 0, 502;0, 156 extradorso
sm/c;σ/c 0, 502;0, 156 intradorso
str/c; se/c 0, 034;0, 970 extradorso
str/c; se/c 0, 033;0, 971 extradorso
Fimp 1, 00 na captação
Stlam BLP2C diferencial
Stturb BLP2C diferencial
γ Abu-Ghannam intermitência
sobreposição não lam/turb/trans
Recrit Abu-Ghannam critério
α 68, 0◦ contato
Tu 3, 0% turbulência

Integral

parâmetros valor detalhes

sm/c;σ/c 0, 052;0, 007 extradorso
sm/c;σ/c 0, 051;0, 007 intradorso
str/c; se/c 0, 031;0, 073 extradorso
str/c; se/c 0, 033;0, 072 extradorso
Fimp 1, 00 na captação
Stlam Ambrok integral
Stturb Ambrok integral
γ Abu-Ghannam intermitência
sobreposição não lam/turb/trans
Recrit Abu-Ghannam critério
α 68, 0◦ contato
Tu 4, 1% turbulência

que os 3% da solução diferencial) que satisfizessem a previsão de temperaturas em

torno do aerofólio. O valor de Tu = 4, 5% gerou os resultados numéricos com meno-

res desvios do que outros valores de Tu, porém ainda considerados insatisfatórios.

O modelo diferencial apresentou uma distribuição de vazão de água líquida e molha-

bilidade muito próxima daquela do modelo integral, Fig. 6.25, pois as temperaturas,

previstas por ambos os modelos, nessa região ficaram muito próximas. As principais

diferenças entre as previsões são localizadas na área seca, a jusante da posição de

evaporação da água residual e a montante do final do aquecimento.

Os resultados de Ts e U para o caso 67A são apresentados na Fig. 6.26. Para

Tu = 1, 9% foram encontrados desvios aceitáveis entre os resultados do modelo di-

ferencial e os dados experimentais. O início e o término da região de transição foi

prevista automaticamente por meio de correlações algébricas. O modelo integral re-

quereu Tu = 2.7%, como mostrado na Tabela 6.11, para atingir resultados aceitáveis

de Ts . Todavia, enquanto o modelo diferencial previu menores desvios nas previsões

har e U, o modelo integral Ts mais próxima dos dados experimentais. Em termos

de vazão de água residual, Fig. 6.27, o modelo diferencial previu uma posição de

evaporação da água mais a jusante do que os resultados do modelo integral e do

ANTICE .

Para a simulação do caso 67B, definida na Tabela 6.12, foram adotados níveis de

turbulência de 3% e 4, 1% para os modelos diferencial e integral, respectivamente.

Como apresentado na Fig. 6.28, os resultados do modelo diferencial ficaram mais

próximos dos dados experimentais e dos resultados do ANTICE do que os resul-

tados do modelo integral. Não foi possível encontrar um nível de turbulência que

aproximassem mais os resultados do modelo integral dos dados experimentais. Os

resultados de vazão de água líquida fornecida por ambos os modelos ficaram próxi-
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mos entre si e abaixo daqueles do ANTICE , Fig. 6.29. Todavia, a taxa de congela-

mento inicial prevista pelo modelo diferencial foi de 0, 29 e 0, 33 g/s no extradorso e

intradorso; e aquela prevista pelo integral foi de 0, 26 e 0, 31 g/s, como apresentado

na Tabela 6.15.

Tabela 6.13: Conservação da Massa - Escoamento de Água Residual - Caso 22A

Diferencial

extradorso intradorso

ṁevap , kg/s 0, 266E − 03 0, 267E − 03
ṁimp , kg/s 0, 266E − 03 0, 267E − 03

(ṁevap − ṁimp), kg/s −0, 542E − 19 0, 108E − 18
ṁr , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00

ṁgelo , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00
simp/c 0, 267E − 01 −0, 285E − 01
sseco/c 0, 243E − 01 −0, 231E − 01

Integral

extradorso intradorso

ṁevap , kg/s 0, 254E − 03 0, 255E − 03
ṁimp , kg/s 0, 254E − 03 0, 255E − 03

(ṁevap − ṁimp), kg/s 0, 000E + 00 −0, 542E − 19
ṁr , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00

ṁgelo , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00
simp/c 0, 270E − 01 −0, 290E − 01
sseco/c 0, 250E − 01 −0, 250E − 01

Tabela 6.14: Conservação da Massa - Escoamento de Água Residual - Caso 67A

Diferencial

extradorso intradorso

ṁevap , kg/s 0, 533E − 03 0, 533E − 03
ṁimp , kg/s 0, 533E − 03 0, 533E − 03

(ṁevap − ṁimp), kg/s −0, 108E − 18 0, 108E − 18
ṁr , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00

ṁgelo , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00
simp/c 0, 368E − 01 −0, 368E − 01
sseco/c 0, 685E − 01 −0, 661E − 01

Integral

extradorso intradorso

ṁevap , kg/s 0, 522E − 03 0, 522E − 03
ṁimp , kg/s 0, 522E − 03 0, 522E − 03

(ṁevap − ṁimp), kg/s −0, 108E − 18 0, 000E + 00
ṁr , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00

ṁgelo , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00
simp/c 0, 369E − 01 −0, 369E − 01
sseco/c 0, 767E − 01 −0, 741E − 01

Tabela 6.15: Conservação da Massa - Escoamento de Água Residual - Caso 67B

Diferencial

extradorso intradorso

ṁevap , kg/s 0, 508E − 03 0, 508E − 03
ṁimp , kg/s 0, 218E − 03 0, 175E − 03

(ṁevap − ṁimp), kg/s 0, 290E − 03 0, 334E − 03
ṁr , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00

ṁgelo , kg/s 0, 290E − 03 0, 334E − 03
sgelo/c 0, 115E + 00 −0, 104E + 00
simp/c 0, 384E − 01 −0, 384E − 01
sseco/c 0, 115E + 00 −0, 104E + 00

Integral

extradorso intradorso

ṁevap , kg/s 0, 508E − 03 0, 508E − 03
ṁimp , kg/s 0, 243E − 03 0, 199E − 03

(ṁevap − ṁimp), kg/s 0, 265E − 03 0, 309E − 03
ṁr , kg/s 0, 000E + 00 0, 000E + 00

ṁgelo , kg/s 0, 265E − 03 0, 309E − 03
sgelo/c 0, 113E + 00 −0, 101E + 00
simp/c 0, 384E − 01 −0, 384E − 01
sseco/c 0, 113E + 00 −0, 101E + 00

Os resultados da conservação da massa aplicada ao escoamento de água lí-

quida residual são apresentados nas Tabelas 6.13, 6.14 e 6.15, respetivamente para

os casos 22A, 67A e 67B. A diferença entre a vazão de água captada e a evaporada

resulta em: 1) zero, se o regime é evaporativo; 2) na vazão de água residual, se a

água escoa a jusante da área protegida, mas não congela; 3) na taxa de congela-

mento inicial, se a água escoa a jusante da área protegida e congela. A posição

do final da captação, de evaporação da água ou de seu congelamento também são

apresentados nas mesmas tabelas.
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Figura 6.24: Resultados de Temperatura e Transferência de Calor - Caso 22A
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Figura 6.25: Resultados do Escoamento da Água Residual - Caso 22A



6.3 Resultados Numéricos - Análise Diferencial da Camada-Limite 187

-20

-10

 0

 10

 20

 30

 40

 50

-0.15 -0.1 -0.05  0  0.05  0.1  0.15

T
s 

[°
C

]

diferencial
integral

experimental - Al-Khalil et al.(2001)
ANTICE - Al-Khalil et al.(2001)
fim da vazao de agua residual

(a) Temperatura de Superfície - Ts - Caso 67A

 0

 200

 400

 600

 800

 1000

-0.15 -0.1 -0.05  0  0.05  0.1  0.15

U
 , 

h a
r [

W
/(

m
2 •K

)]

experimental - Al-Khalil et al.(2001)
har - diferencial

har - integral
U - diferencial

U - integral

(b) Coeficientes de Transferência de Calor - U e har - Caso 67A

Figura 6.26: Resultados de Temperatura e Transferência de Calor - Caso 67A
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Figura 6.27: Resultados do Escoamento da Água Residual - Caso 67A
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Figura 6.28: Resultados de Temperatura e Transferência de Calor - Caso 67B
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Figura 6.29: Resultados do Escoamento da Água Residual - Caso 67B
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6.3.3 Análise de Demanda Térmica e da Área Protegida

A previsão das temperaturas máximas da região seca e aquecida é importante

para o projeto de sistemas antigelo, pois possibilita a seleção de materiais e análise

de tensões dos aquecedores e da estrutura da asa. Já a previsão das temperaturas

na região molhada pelo escoamento de água residual é requerida para a estima-

tiva da demanda térmica para dimensionamento da capacidade do sistema antigelo.

Devido a necessidade de economizar potência elétrica, as áreas secas são minimi-

zadas no projeto para aeronaves comerciais. A situação ideal é aquela atingida pela

condição operacional do caso 67A, que tem a maior parte da área protegida coberta

pelo escoamento de água. No entanto, o projeto de sistemas deve evitar, o quanto

possível, a ocorrência de um condição operacional com aquela do caso 67B, que

apresenta formação de gelo decorrente da vazão de água para regiões a jusante da

área protegida.

Dois parâmetros de projeto são a definição da área protegia e da densidade

de potência elétrica a ser dissipada nos aquecedores. Simplificadamente, a área

protegida está relacionada com a extensão molhada pelo escoamento de água, ou

seja, pela capacidade de evaporação a montante do final do aquecimento. Já a

demanda térmica está ligada a transferência de calor entre a superfície do aerofólio

e o escoamento externo, principalmente os efeitos de convecção e evaporação de

água.

No presente trabalho, o sistema de antigelo e suas condições operacionais, dos

casos experimentais de Al-Khalil et al. (2001), já foram definidos previamente por Al-

Khalil et al. (2001). Logo, resta apenas estimar as margens de projeto do sistema

já construído. No caso de um novo sistema, o presente trabalho poderia servir para

apoiar a definição da área protegia e a potência elétrica fornecida, a partir de uma

matriz de casos críticos operacionais.

Tabela 6.16: Análise do Fluxo de Calor Requerido e Fornecido

q̇tot q̇′′tot q̇′′agua q̇req q̇′′req q̇req/q̇tot ∆q̇req ∆q̇evap

caso kW kW/m2 kW/m2 kW kW/m2 % % %

22A diferencial 3, 2 16, 4 33, 5 1, 6 36, 8 49, 3 102, 8 142, 7
22A integral 3, 3 16, 7 33, 5 1, 6 35, 3 49, 2 103, 3 157, 5
67A diferencial 4, 7 23, 8 26, 7 3, 8 30, 9 81, 2 23, 1 75, 6
67A integral 4, 7 24, 0 26, 1 3, 6 25, 8 75, 5 32, 4 80, 5
67B diferencial 2, 1 10, 4 10, 3 2, 4 11, 9 116, 4 −14, 1 −19, 1
67B integral 2, 1 10, 4 10, 5 2, 5 12, 8 121, 7 −17, 9 −19, 1

A Tabela 6.16 apresenta, para cada caso simulado: o fluxo de calor fornecido

pelo antigelo( q̇tot ) ; a densidade de potência média para a região molhada e a área
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Tabela 6.17: Análise do Escoamento da Água Residual

extradorso intradorso

sr simp sprot sr/sprot sr simp sprot sr/sprot

Caso mm mm mm % mm mm mm %

22A diferencial 22, 2 24, 4 103, 3 21, 5 −21, 1 −26, 0 −93, 6 22, 6
22A integral 22, 9 24, 7 103, 3 22, 1 −22, 9 −26, 5 −93, 6 24, 4
67A diferencial 62, 6 33, 7 103, 3 60, 6 −60, 4 −33, 7 −93, 6 64, 6
67A integral 70, 2 33, 7 103, 3 68, 0 −67, 7 −33, 7 −93, 6 72, 4
67B diferencial 105, 6 35, 1 103, 3 102, 2 −94, 9 −35, 1 −93, 6 101, 4
67B integral 103, 4 35, 1 103, 3 100, 2 −92, 7 −35, 1 −93, 6 99, 1

protegida (q̇′′tot , q̇′′agua); o fluxo de calor estimado para evaporar toda a água (q̇req); e

a densidade média de fluxo de calor dentro da área molhada (q̇′′req).

Além desses resultados integrais, a Tabela 6.16 apresenta três indicadores de

eficiência e de margem de projeto:

• q̇req

q̇tot
, que indica a proporção entre o fluxo de calor requerido (demanda) e o

fornecido pelo sistema antigelo;

• ∆q̇req = q̇tot−q̇req

q̇req
, que indica a margem de projeto do sistema antigelo em relação

a demanda das condições analisadas;

• ∆q̇evap = q̇tot−
P

ṁimp·ilvP
ṁimp·ilv , que indica a margem de projeto do sistema antigelo em

relação ao requerido para evaporar toda a água captada pelo aerofólio.

A Tabela 6.17 apresenta os limites de captação de proteção térmica e evapo-

ração (casos 22A e 67A) ou congelamento (caso 67B) da água residual. A relação

entre o comprimento coberto pelo escoamento da água residual e o comprimento

aquecido está relacionado com a margem de dimensionamento da área protegida.

Essa relação, dada por sr/sprot , é mostrada na Tabela 6.17 para o extradorso e intra-

dorso do aerofólio. A condição operacional do caso 22A apresenta uma margem bem

significativa e, talvez, sobreestimada. Por outro lado, a condição do caso 67B não

possui nenhuma margem e apresenta congelamento. O caso 67A apresenta uma

margem mais otimizada que as outras duas, já que permite economizar potência

elétrica sem prejudicar a prevenção contra formação de gelo.

6.4 Comentários

Os resultados do presente modelo ficaram mais próximos dos dados experimen-

tais, para os casos-teste selecionados, tão próximos quanto o ANTICE , que Al-Khalil
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et al. (2001) desenvolveu para a NASA, EUA, e que usou a distribuição de coeficiente

de transferência de calor experimental, medida durante os próprios testes.

As previsões numéricas apresentaram desvios menores em relação aos dados

experimentais para todos os casos simulados, quando os seguintes submodelos fo-

ram adotados:

• escoamento de água líquida residual: ruptura de filme e formação de filetes

de água líquida residual por meio do critério da Energia Total Mínima (ETM);

• escoamento na camada-limite: análise diferencial e compressível por meio

da solução por média de Reynolds das equações acopladas de quantidade de

movimento, energia e turbulência;

• transição laminar-turbulenta: previsão de início e término da região de tran-

sição por meio de correlação algébrica que considera os efeitos de gradiente

de pressão e nível de turbulência do escoamento ao longe;
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7 CONCLUSÕES E PRÓXIMOS

TRABALHOS

7.1 Conclusões

O objetivo do presente trabalho foi atingido pois o modelo matemático de de-

sempenho térmico de aerofólios com sistemas de antigelo, desenvolvido na presente

tese, foi capaz de prever a transferência de calor e de massa no escoamento bidimen-

sional bifásico em torno de aerofólios de uso aeronáutico equipados com sistema de

antigelo térmico, que operam em regime permanente e sob condições de formação

de gelo. O simulador, aqui desenvolvido, foi capaz de:

1) estimar a molhabilidade da superfície em torno do aerofólio considerando o pa-

drão de escoamento de filme contínuo e filetes para a água líquida residual;

2) avaliar as camadas-limite dinâmica e térmica, nos regimes laminar, transicional e

turbulento, em torno do aerofólio com superfície lisa, não-isotérmica e com trans-

piração por meio de modelos integrais e diferenciais;

3) estimar a posição de início ("onset") e término da região de transição laminar-

turbulenta das camadas-limite dinâmica e térmica por meio de correlações que

consideram efeitos do gradiente de pressão e do nível de turbulência ao longe;

4) fornecer resultados numéricos, de temperatura de superfície e coeficiente de

transferência de calor, com desvios menores ou iguais em relação ao dados expe-

rimentais do que os resultados dos trabalhos anteriores ou aqueles dos códigos

clássicos, como o ANTICE da NASA, que utilizou os dados experimentais de

transferência de calor e não calculou a camada-limite em torno do aerofólio.

Outros resultados importantes para o projeto de sistemas antigelo eletrotérmicos,

obtidos pelo modelo do escoamento bifásico em torno de aerofólios com antigelo,

foram as estimativas de potência elétrica requerida, de área coberta pelo escoamento

de água residual líquida e das eventuais posições de congelamento.
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Resumidamente, a presente tese preencheu as lacunas de modelagem deixadas

por trabalhos anteriores e de outros autores, pois implementou conjuntamente sub-

modelos de molhabilidade, analise diferencial de camada-limite e previsão de transi-

ção laminar-turbulenta no modelo-base do aerofólio com sistema térmico de antigelo.

O novo modelo proposto, formado pelo modelo-base iniciado no mestrado e pelas

contribuições incluídas na tese de doutorado, foi capaz de representar a transição

laminar-turbulenta realisticamente, ou seja, as correlações empíricas conseguiram

prever a região de transição sobre o aerofólio. Ao contrário dos modelos anteriores,

o presente modelo não precisou de ajuste na posição de início e término da região

de transição, já que a transferência de calor inclui efeitos da molhabilidade parcial da

superfície e da história de gradiente de pressão e temperaturas de superfície.

Demonstrou-se também que a modelagem da região de transição é importante

para obtenção de resultados numéricos mais próximos dos dados experimentais em

túneis de formação de gelo, como o Icing Research Tunnel (IRT) do Centro de Pes-

quisas Glenn, da National Aeronautics and Space Administration (NASA), EUA. Dois

trabalhos de mestrado foram originados a partir desta constatação, um que investi-

gou a importância da modelagem da transição na formação de gelo em aerofólios

de uso aeronáutico e outro que implementou um modelo de transição diferencial de

transporte de intermitência para aplicação de Computational Fluid Dynamics (CFD)

em simulações de aerofólios ou entradas de motor com sistemas antigelo.

Como esperado, a escolha de um conjunto de hipóteses adequado para os sub-

modelos mais fundamentais (níveis II, III e IV) resultou em menores desvios entre as

previsões numéricas (do modelo do nível I) e os dados experimentais. A melhora na

precisão das estimativas de temperatura de superfície e coeficiente de transferência

de calor foi devida a implementação ou incorporação de novos submodelos de es-

coamento de água líquida residual, camada-limite e transição laminar-turbulenta ao

modelo do antigelo.

Um aerofólio aquecido operando sob condições de formação de gelo possui algu-

mas características que o diferenciam de um aerofólio adiabático sujeito à formação

de gelo. Na presença de proteção térmica para prevenção contra formação de gelo, a

adoção de um submodelo de camada-limite sobre superfícies isotérmicas e de uma

transição laminar-turbulenta abrupta, hipóteses muito usuais no meio aeronáutico,

não representam adequadamente a transferência de calor em torno do aerofólio. O

gradiente da temperatura superficial na direção do escoamento e a ocorrência de

uma região de transição, dentro da área protegida, são efeitos que devem ser repre-

sentados adequadamente pelos modelos matemáticos.
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A modelagem matemática do escoamento dos filetes de água residual na região

a jusante da captação mostrou-se necessária para prever os parâmetros operacio-

nais nos casos molhados e parcialmente evaporativos, que possuem uma área mo-

lhada significativa em relação a área protegida. Sem a representação dos efeitos

dos filetes, a transferência de calor não pode ser calculada de forma satisfatória e os

desvios entre as previsões e os dados experimentais foram significativos.

Para prever o início e término da região de transição foram adotadas correlações

algébricas desenvolvidas a partir de um conjunto abrangente de dados experimen-

tais e que consideram efeitos do gradiente de pressão e do nível de turbulência ao

longe. Essas correlações são largamente utilizadas por códigos numéricos que ava-

liam transferência de calor em aerofólios de turbinas. Em termos de rotas de tran-

sição para a turbulência, as correlações selecionadas cobrem até aproximadamente

10% de nível de turbulência, ou seja, abrangem desde a transição natural até a de

contorno (bypass). O primeiro tipo pode ser encontrado em voos de gelo natural (sob

condições atmosféricas de formação de gelo) e o segundo pode ocorrer em túneis de

gelo. A necessidade de prever a transição numa faixa abrangente de rotas de transi-

ção, fez a escolha do método de previsão recair sobre as correlações algébricas em

detrimento da análise linear de estabilidade combinada com o critério do en, que são

limitados a um máximo de nível de turbulência de 3, 0%.

A classificação da modelagem matemática do sistema antigelo ajudou o pre-

sente autor a: 1) visualizar o papel de cada submodelo fundamental no modelo da

aplicação de engenharia; 2) manter o foco no objetivo final de modelagem, já que a

quantidade de submodelos e possibilidade de estudos aumenta em grande número

quanto mais fundamental for o nível de modelagem; 3) estabelecer um processo de

verificação e validação para o desenvolvimento do código numérico de simulação de

antigelo térmico; 4) definir o nível II (modelos de camada-limite) como aquele mais

baixo para as implementações realizadas no presente trabalho, já que o nível I foram

implementados correlações algébricas ou adotados códigos externos; 5) entender

que o nível I (modelos de escoamento) está distante da aplicação final e, muitas

vezes, requer desenvolvimentos, experimentos e validações específicas, o que fica

inteiramente fora de escopo do presente trabalho. A estratégia de classificação de

níveis de modelagem, ora proposta, não foi encontrada na literatura de simulação de

sistemas antigelo.

Devido à quantidade de opções de submodelos , foi necessário estabelecer um

processo, mesmo que simplificado, de verificação dos resultados dos submodelos e

validação dos resultados do modelo do antigelo. O processo mostrou-se útil para ve-

rificar se os códigos numéricos estavam fornecendo resultados conforme esperado,
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depurar erros de implementação, identificar limitações nos submodelos e, por fim,

entender a relevância de cada hipótese nos resultados dos submodelos e do modelo

do antigelo. Sem o processo, seria impossível concluir as causas da melhora da

precisão ou, mesmo, as razões dos desvios obtidos.

No presente trabalho, foram estimados o fluxo de calor requerido para a prote-

ção térmica do aerofólio para prevenção de formação de gelo e a área coberta pelo

escoamento de água líquida residual. Esses dois parâmetros são fundamentais para

o dimensionamento e projeto de sistemas de antigelo aeronáuticos. Como a con-

figuração dos sistemas de antigelo simulados já tinham sido definidos, o presente

trabalho propôs índices para analisar as margens de projeto: a proporção entre o

fluxo de calor requerido e o fornecido bem como a proporção entre a área coberta

pelo escoamento da água e a área protegida termicamente. A proposta deste tipo de

análise não foi encontrada na literatura pesquisada.

A escolha de um submodelo de camada-limite diferencial e compressível

mostrou-se adequada, pois considerou os efeitos de: 1) acoplamento entre a pressão

e a temperatura do escoamento por meio da densidade; 2) variação das temperatu-

ras de superfície; 3) variação do gradiente de pressão. Além disso, com base no pro-

cesso de verificação realizado, conclui-se que a análise diferencial adotada pode ser

utilizada também escoamentos que tenham transição laminar-turbulenta causada por

pequenas bolhas de separação laminar ou que sejam compressíveis em alguma po-

sição no intradorso ou extradorso, i.e., Ma local > 0, 3. Todavia, o código diferencial

de camada-limite apresenta uma limitação, que é comum aos códigos pesquisados

no presente trabalho, para simular o escoamento em torno de aerofólios aquecidos

operando sob formação de gelo. A camada-limite, no regime laminar e turbulento,

não é influenciada pelas condições ambientais de amplitude e frequência das flutua-

ções turbulentas, i.e., pelo nível e escala da turbulência do escoamento em torno do

aerofólio.

Três tipos de análise integral de camada-limite foram implementadas: sobre su-

perfície isotérmica, sobre superfície não-isotérmica bem como sobre superfície não-

isotérmica por meio da aplicação do princípio da sobreposição. O primeiro tipo apre-

sentou resultados não satisfatórios para todos os casos simulados em relação as

distribuições de Ts e har . É o tipo de análise adotada pelos códigos clássicos de

formação de gelo, pois a superfície do gelo é aproximadamente isotérmica. No en-

tanto, o uso desse tipo de análise é aceito pela indústria e consta em alguns manuais

de projeto da área de sistemas aeronáuticos de antigelo, apesar de possuírem su-

perfíces com temperatura variável. Já o segundo e o terceiros tipos demonstraram

ser aplicáveis à várias condições operacionais, se utilizadas com critério. Os prin-
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cipais desvios entre seus resultados numéricos e as medições experimentais foram

observados nas regiões de aceleração do escoamento, logo a jusante da posição de

estagnação, e naquelas regiões do escoamento que apresentam gradiente de pres-

são adverso. A análise sobre superfície não-isotérmica, ora adotada, considerou

adequadamente os efeitos das variações de temperatura de superfície sobre o co-

eficiente de transferência de calor, exceto quando muitas variações de temperatura

ocorriam em sequência. Por outro lado, a aplicação do princípio da sobreposição fez

as previsões ficaram mais perto dos dados experimentais do que a análise integral

sobre superfície não-isotérmica. Todas as análise integrais apresentaram restrições

quando utilizadas com correlações algébricas para previsão de transição. Os pro-

cedimentos integrais produziram previsões satisfatórias quando o início e o final da

região de transição foram definidos pelo usuário com base em dados experimentais

ou experiência.

Devido às limitações de correlações algébricas ou de análises diferenciais que

considerassem os efeitos combinados das perturbações presentes em testes de ae-

rofólios aquecidos sob condição de gelo, não foi possível definir os parâmetros da

região de transição com a precisão requerida. Entre as fontes causadoras de pertur-

bações, que são importantes, mas não são consideradas pelas correlações utiliza-

das, estão: 1) a presença das gotículas no escoamento; 2) o conjunto de nebulização

(spray bars) gerador do escoamento bifásico, no caso da operação em túneis de gelo;

3) o impacto das gotículas da superfície do aerofólio; 4) a rugosidade gerada pela

presença de escoamento de água residual na superfície do aerofólio; 5) a tempera-

tura de superfície e seu gradiente ao longo do escoamento; 6) a não-uniformidade

espacial da distribuição das flutuações turbulentas no túnel de gelo. Além disso, as

medições experimentais para caracterizar o escoamento no túnel de gelo da NASA

detectaram uma diferença significativa entre o máximo nível de turbulência ao longe,

1, 5%, e aquele medido perto do corpo de prova, 6, 0%, na seção de teste. Um tipo

de perturbação, também não contalizada, é aquela gerada pela escala da turbulên-

cia, que é associada com as frequências das flutuações turbulentas e as dimensões

dos turbilhões. Mas, a escala da turbulência também depende das fontes geradoras

de turbulência, como grades ou condicionadores de fluxo, ou de outras perturbações,

como dos alguns itens listados no presente parágrafo.

No entanto, a escolha de uma correlação algébrica mostrou-se apropriada, já

que o nível de turbulência pode ser entendido como “equivalente”, ou seja, conter

outros efeitos além daqueles considerados pelos experimentos utilizados no desen-

volvimento das correlações. Na literatura, os códigos numéricos permitem a varia-

ção dos parâmetros de nível de turbulência ou fator de amplificação crítico para que
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a simulação contabilize os efeitos particulares de cada instalação experimental ou

condição de teste em voo. Essa abordagem também é adotada pelos fornecedores

de ferramentas numéricas CFD. Em suma, o usuário precisa ter um banco de dados

dos resultados dos ensaios em túnel e em voo que o auxilie a definir as condições

iniciais e de contorno para a previsão adequada da transição laminar-turbulenta.
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7.2 Sugestões para Próximos Trabalhos

Recomenda-se que no desenvolvimento de novos trabalhos na área de simula-

ção térmica de sistemas de antigelo de aerofólios sejam considerados os seguintes

pontos:

• simulação de sistemas antigelo em aerofólios multi-corpos (slats e corpo prin-

cipal), nos quais a presença das regiões descoladas no escoamento é signifi-

cativa;

• acoplamento com modelos de escoamento e/ou de transferência de calor dos

jatos de ar quente incindentes na superfície interna do bordo de ataque e den-

tro do compartimento “D”;

• validação do modelo para escoamentos dentro de um envelope operacional

amplo, considerando outros ângulos de ataque, outras geometrias de aerofó-

lios bem como para condições naturais obtidas em testes em voo e simuladas

em outros túneis de gelo;

• resolução tridimensional da condução na superfície do aerofólio;

• desenvolvimento e implementação de modelo de antigelo tridimensional para

análise térmica de asas enflechadas aquecidas operando sob condições de

gelo;

• obtenção de dados experimentais de número de St ou fluxo de calor de esco-

amentos de ar seco e/ou com gotículas sub-resfriadas em torno de aerofólios

com superfície não-isotérmica e transição laminar-turbulenta para várias inten-

sidades e escalas de turbulência;

• desenvolvimento e/ou implementação de modelos para a consideração dos

efeitos de intensidade e escala da turbulência do escoamento ao longe na aná-

lise diferencial de camada-limite nos regimes laminar e/ou turbulento;

• estudo sobre transição laminar-turbulenta em escoamentos em torno de aero-

fólios ou sobre placas planas com gradiente de pressão variável e que pos-

suam transferência de calor ou temperatura variável na superfície.

• implementação e comparação dos modelos de intermitência e das correlações

para previsão de início e término da região de transição, encontradas na pre-

sente pesquisa bibligráfica, para inclusão no modelo de antigelo;
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• incorporação do efeito do raio de curvatura e de fluxo de evaporação na avali-

ação diferencial da camada-limite nos regimes laminar e turbulento;

• consideração do efeito das bolhas de separação laminar e da ocorrência da

transição laminar-turbulenta na avaliação diferencial da camada-limite e na so-

lução do escoamento externo de forma acoplada;

• estudo sobre a previsão dos parâmetros de transição considerando escoamen-

tos com gotículas, com presença de filme de água líquida, evaporação e de

fluxo de calor de aquecimento; incorporação de outros modelos para a região

de transição laminar-turbulenta da camada-limite.

• estudo dos efeitos da rugosidade do escoamento de água líquida residual so-

bre a transição laminar-turbulenta em asas enflechadas;

• estudo e desenvolvimento de métodos de regras de escala para garantir a si-

milaridade operacional entre as condições de voo naturais em gelo e os testes

de aerofólios com sistemas antigelo em túneis de gelo.
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ANEXO A -- CONCEITOS GERAIS

O estudo das condicões que ocorrem nos processos de formacão de gelo sobre

e o de prevenção contra a formação de gelo em aerofólios envolve um conjunto de

conceitos que são apresentados nesta seção.

A.1 Conteúdo de água Líquida (LWC - Liquid Water
Content)

O conteúdo de água líquida numa nuvem, LWC, é definido como a concentracão

em massa de água líquida por volume de nuvem. O LWC determina a vazão máxima

de água que pode ser captada por uma determinada área na superfície do bordo de

ataque do aerofólio:

dṁ∞ = LWC · ~V∞ · 1 · d~y (A.1a)

ṁ∞ =
∫ φ1

φ2

dṁ∞ =
∫ y1

y2

LWC · ~V∞ · 1 · d~y (A.1b)

Na Eq. (A.1a), dṁ∞ é a vazão de massa de água que atravessa uma área 1 · dy

entre duas linhas de corrente (φ) consecutivas, normais a velocidade média V∞,

ver Fig. A.1 . A massa total que escoa através de uma área ao longe, de altura

∆y = (y1 − y2) e largura unitária, é dada pela Eq. (A.1b).

A.2 Diâmetro Mediano Volumétrico (MVD - Median Vo-
lumetric Diameter)

Para um mesmo escoamento e mesmo aerofólio, a trajetória de uma gotícula

depende do seu diâmetro. As gotinhas maiores têm maior probabilidade de atingir a

superfície do aerofólio, aumentando o que se denomina eficiência de coleta. Já as

gotículas menores tendem a seguir as linhas de corrente, pois as forcas de arrasto

são maiores do que as de inércia. Assim a definicão de um diâmetro de gotícula de
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uma nuvem é um parâmetro importante para a análise das condições de formacão

de gelo, pois afeta diretamente a quantidade de água que impinge o bordo de ataque.

Em termos estatísticos, o MVD é a mediana da distribuicão de diâmetros de gotí-

culas de uma nuvem. Por definicão a mediana é menos sensível a valores extremos

de uma amostragem do que a média ponderada pela frequência dos diâmetros da

amostra. Isto faz com que os diâmetros extremos (os menores e os maiores) se-

jam considerados pelo seu volume (ou massa) e não pela sua frequência, por isso

o diâmetro mediano volumétrico (MVD) é adequado para o cálculo das trajetórias

de gotículas e eficiência de coleta. Mais informações podem ser encontradas na

dissertação de mestrado (SILVA, 2002).

A.3 Eficiência de Coleta Local (β)

Para calcular a massa total de água que incide no aerofólio é necessário saber a

eficiência de coleta local na superfície, definido como β(s).

A eficiência de coleta local numa determinada distância s na superfície do aero-

fólio é β(s), sendo que β · (SU) → 0 no limite superior e β(SL) → 0 limite inferior de

impingimento, onde a trajetória das gotículas tangenciam a superfície do aerofólio,

como mostrado na Fig. A.1. Da definicão de LWC temos que:

dṁ∞ = LWC · V∞ · 1 · dy (A.2)

dṁimp = ṁ
′′

imp · 1 · dy (A.3)

Onde dṁimp é a vazão de massa de água entre duas trajetórias que impinge no

aerofólio, ṁ
′′
imp é o fluxo de massa água impingido no aerofólio, 1 · ds é a área da

superfície do aerofólio, e 1 · dy é a área ao longe entre duas trajetórias.

Figura A.1: Trajetórias das gotículas, definição da eficiência de coleta local, β,e dos
limites de impingimento superior SU e inferior SL
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Aplicando a Equação da Continuidade entre duas trajetórias de gotículas:

dṁ
′′

∞ = dṁ
′′

imp (A.4a)

ṁ
′′

imp = V∞ · LWC · β (A.4b)

β =
(

dy
ds

)
(A.4c)

Ou seja, a eficiência de coleta local é a razão das áreas definidas no escoamento

ao longe e na superfície do bordo de ataque entre duas trajetórias de gotículas. A

Fig. A2 apresenta esta definição graficamente, no qual s/c é a distância na superfície

do aerofólio normalizada pela corda do aerofólio.

Figura A.2: Eficiência de coleta local, β

A.4 Fração de Congelamento (nf )

A formação de gelo em voo ocorre quando uma aeronave passa por uma nuvem

de gotículas de água sub-resfriada. Após o impacto a massa de água pode congelar

parcialmente ou totalmente. Uma fração da entalpia de solidificação é liberada pela

fração de água que congela, tendendo a aquecer a massa de água líquida restante

e o gelo formado. O ganho de energia interna devido a liberação da entalpia de
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solidificação é contrabalançado pela transferência de calor e massa por convecção

(perda) para o ambiente.

A relação entre a massa de água que congela sobre a superfície em um deter-

minado ponto e a massa total de água líquida presente no mesmo ponto é dada pela

fração de congelamento nf .

Sob temperaturas baixas e baixo LWC, a temperatura do gelo acumulado per-

manece abaixo de 0 °C. Isso faz com que as gotas congelem completamente no

momento do impacto. Por outro lado, com um alto LWC ou temperaturas das gotí-

culas próximas à 0 ◦C, a temperatura de equilíbrio no bordo será próxima de 0 ◦C e

somente uma parte da água líquida irá congelar após o impacto, e a fração de con-

gelamento nf é menor do que um (nf < 1). A água líquida restante tenderá a escorrer

a jusante (“runback ”) devido à ação do arrasto causado pelo escoamento externo do

ar à superfície do líquido. Logo a água pode vir a congelar em pontos posteriores

da superfície, onde a eficiência de coleta é menor e a perda de calor por convecção

pode ser maior se o escoamento for turbulento.

O LWC de uma nuvem tem um papel importante na determinação da fração de

congelamento e consequentemente da forma final do gelo, massa específica e rugo-

sidade. Com alto LWC (mais água líquida impingindo na superfície), a transferência

de calor e massa por convecção pode ser insuficiente para remover a entalpia de

solidificação da massa de água de um determinado volume de controle. Nesse caso,

admitindo-se condições de saturação (sem sub-resfriamento), somente uma fração

da água líquida congela e a temperatura média do volume de controle fica em torno

da temperatura de solidificação e nf < 1. Já com um baixo LWC, a entalpia de so-

lidificação da massa de água líquida do volume de controle pode ser transferida por

convecção para o escoamento gasoso, o que resulta em nf = 1 e temperaturas de

gelo abaixo do ponto de solidificação da água. Nesse caso, a convecção é sufici-

ente para transferir calor do volume de controle, causar a mudança de fase e ainda

diminuir sua temperatura.

A.5 Formação de Gelo

A formação de gelo ocorre quando uma aeronave passa através de uma nuvem

formada por gotículas de água sub-resfriada em equilíbrio metaestável numa tem-

peratura abaixo do seu ponto de solidificação. Um exemplo de formação de gelo é

apresentado na Fig. A.3.
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Figura A.3: Formação de gelo num aerofólio (sítio da rede internet, ONERA 2002) 1

A Fig. A.4 apresenta formacões de gelo do tipo glaze sobre um aerofólio enfle-

chado utilizado como estabilizador horizontal traseiro de um jato executivo. Devido ao

enflechamento, as formas de gelo são tridimensionais e as protuberâncias são des-

contínuas no sentido da envergadura. São as denominadas “penas“, como mostrado

em detalhes na foto no canto inferior esquerdo da Fig. A.4.

A.6 Formação de Nuvens de Gotículas Sub-
Resfriadas

O sub-resfriamento é atingido durante a formação e ascensão da nuvem na at-

mosfera podendo ser influenciado por fatores dinâmicos do movimento da nuvem,

como turbulência e vórtices, fatores atmosféricos e fatores topográficos. Como a gotí-

cula está num equilíbrio metaestável, qualquer perturbação de natureza térmica, me-

cânica ou química pode causar o início do processo de congelamento. Devido a essa

sensibilidade às perturbações, não é possível definir com precisão em que tempera-

tura se formarão os núcleos de gelo no interior da gotícula de água. Todavia, pode-se

definir uma probabilidade para o crescimento de cristais de gelo conhecendo-se o di-

âmetro das gotículas, a taxa de resfriamento e a concentração de contaminantes.

Este fato foi constatado por Mason (1971) pela demonstração que a concentração

de cristais de gelo em nuvens aumenta com a altitude à medida que a tempera-

tura diminui, resultando numa concentração significativamente alta em temperaturas

1ONERA (Office National D’etudes et de Recherches Aérospatiales) Chattillon Cedex, França.
Apresenta atividades desenvolvidas na área de formação de gelo em aeronaves e helicópteros. Dis-
ponível em: http://www.onera.fr/dmph-en/givrage/index.html. Acesso em: 29 jan. 2002.

2NASA, 2008, Galeria de Imagens, Sítio da rede mundial de computadores Internet. As imagens
são de propriedade da NASA, EUA, mas estão disponível no domínio publico para uso acadêmico e
não-comercial. Disponível em: http://grcimagenet.grc.nasa.gov/. Acesso em: 16 Agosto 2008.

http://www.onera.fr/dmph-en/givrage/index.html
http://grcimagenet.grc.nasa.gov/
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Figura A.4: Formação de gelo sobre um aerofólio enflechado2

abaixo de−30 ◦C. Abaixo de−40 ◦C a presença de água líquida é inexistente e toda

a água presente está na forma de cristais de gelo.

Para um mesmo diâmetro de gotícula e taxa de resfriamento, a probabilidade

de existência de água líquida decai exponencialmente a partir de 0 ◦C para as tem-

peraturas menores, sendo muito pequena (praticamente nula) em −40 ◦C. Modelos

teóricos, validados por observações experimentais (KUHNS; MASON, 1968), mos-

tram que quanto menor o diâmetro da gotícula ou maior a taxa de resfriamento das

gotas, maior a probabilidade de congelamento de gotículas de água líquida sub-

resfriada em temperaturas menores do que 0 ◦C. Ou seja, numa determinada tem-

peratura abaixo de 0 ◦C, a probabilidade de existência de água líquida pode variar

dependendo do tamanho das gotículas e do fluxo de calor retirado das gotículas
3 Contaminantes podem iniciar e intensificar o processo de nucleação de cristais de

gelo, aumentando a probabilidade de congelamento em temperaturas mais elevadas,

porém alguns contaminantes químicos podem atuar de forma contrária e diminuir a

temperatura de congelamento das gotículas.

3Segundo Kuhns e Mason (1968), a probabilidade de não congelamento, (1 − P), à temperatura
TS menor do que temperatura de saturação TSAT para a pressão local, de uma gotícula de água de
volume V , submetida à uma taxa de resfriamento dT/dt , é:

ln (1− P) = − V
dT
dt

∫ TSAT

TS

J (Ts) dTS e J (TS) ∼=
nkTs

h
· exp

[
− (U + ∆G)

kTS

]
(A.5)

Onde J(TS) é a taxa de nucleação de gelo por volume e por tempo em função da temperatura TS , k
é a constante de Boltzmann, h é a constante de Planck, U é a energia de ativação para a difusão de
uma molécula no líquido, e ∆G é o trabalho para a formação de um núcleo de gelo.
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Resumidamente uma nuvem pode se formar pela ação da convecção natural, da

topografia, da convergência de correntes de ar causada por gradiente de pressão, e

pelo encontro de frentes de ar frio com uma de ar quente. Na Fig. A.7 são exem-

plificados os processos primários de formação de nuvens na natureza e a escala

de distância associadas a cada um dos fenômenos. As nuvens com condições de

formação de gelo, ou seja, que têm gotículas de água sub-resfriada, são formadas

basicamente pela convecção e pela ação da topografia.

Durante a ascensão da nuvem, a água contida no ar no estado líquido ou va-

por pode passar por processos tais como: formação de núcleos de condensado;

aglutinação, crescimento e precipitação das gotículas; resfriamento devido às condi-

ções climáticas locais (dentro da nuvem) de temperatura e pressão; e formação de

núcleos gelo e crescimento de cristais de gelo. Dependendo das condições atmos-

féricas, concentração de contaminantes, grau de sub-resfriamento ou da dinâmica

interna da nuvem (correntes de ar, vórtices, turbulência) podem ser geradas condi-

ções necessárias para a existência de gotículas de água sub-resfriada. Perturbações

atmosféricas podem ocorrer a qualquer instante, deslocando a água do estado meta-

estável possibilitando a formação dos primeiros núcleos de gelo. As nuvens formadas

somente por gotículas de água líquida não sub-resfriadas ou de cristais de gelo não

são críticas para a segurança de voo, pois não causam formação de gelo nas superfí-

cies aerodinâmicas, não degradando o desempenho da aeronave significativamente.

Sabe-se que, além das condições internas e externas à nuvem, o terreno tem

um papel fundamental na formação das nuvens de gotículas sub-resfriadas. É muito

mais provável encontrar nuvens com condições para a formação de gelo em regiões

de terrenos acidentados devido a ocorrência de correntes ascendentes intensas,

como pode ser visto na condição (b) mostrada na Fig. A.7.

A.7 Tipos de Formação de Gelo

O gelo do tipo “rime” se forma quando nf = 1 (baixas temperaturas ou baixo

LWC). Esse tipo de formação é resultado do congelamento instantâneo das gotículas

no ponto de impacto. A temperatura de equilíbrio do gelo permanece abaixo do ponto

de solidificação e a forma do gelo depende exclusivamente do ponto de impacto e

da trajetória das gotículas. De forma geral, o gelo acumulado é rugoso ou granular,

tem um formato bastante simples, aparência opaca e leitosa devido a inclusões de

pequenas bolhas de ar, como mostrado na Fig. A.5.

Quando nf < 1 começam a prevalecer as condições de formação de gelo do
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Figura A.5: Forma de gelo real do tipo rime em aerofólio NACA 0012 com
enflechamento de 45◦ (VARGAS; TSAO, 2007)

Figura A.6: Forma de gelo do tipo glaze sobre aerofólio de uso em asas rotativas2

tipo “glaze”, que tem formas mais complexas do que o “rime”, pois a formação do

gelo sofre o efeito da presença de água líquida na região de impacto de gotas. A

água escoa para partes posteriores da superfície e tende a congelar em algum lugar

a jusante do seu ponto de impingimento. Como resultado ocorre a formação de

geometrias complexas conhecidas como chifres de gelo (“ice horns”) e rabos de

lagosta (“lobster tails”). O gelo “glaze” é geralmente transparente e liso, tendo poucas

bolhas de ar em seu interior, como mostrado na Fig. A.6. As formações que podem

ter características de gelo “rime” e “glaze” são chamadas de mistas (“mixed”).

A.8 Crescimento de Gelo

O crescimento do gelo pode ser classificado como molhado (“wet growth”) ou

seco (“dry growth”), dependendo da existência de água líquida durante o conge-

lamento. O primeiro é bem mais complexo e pode resultar em formações do tipo

“glaze” ou mistas, e o segundo resulta em formações de gelo “rime”.
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A.9 Água Residual (Runback )

Durante o processo de crescimento molhado, admite-se que gelo é formado na

região de incidência das gotas e que a água líquida residual escoa devido às tensões

de cisalhamento aplicadas pelo escoamento do ar na superfície da lâmina de água.

Este filme escoa movido pelo cisalhamento e pressão e se quebra quando as forças

de inércia se sobrepõem às forças de tensão superficiais. Esta razão é representada

adimensionalmente pelo número de Weber, We = ρar ·u∞·L
σ

. Quando o filme se quebra,

podem ser formados pequenos filetes de água (rivulets), que continuam seu curso

até seu congelamento ou evaporação total.

Quando acontece a formação dos filetes há dois efeitos imediatos: 1) a razão

entre a área na interface líquido/ar e o volume de água no filete aumenta em relação

a um filme contínuo de água , resultando num maior fluxo de convecção de calor

e massa para o escoamento de ar externo; 2) a rugosidade da superfície aumenta,

pois os filetes atuam como protuberâncias, intensificando a transferência de calor e

massa para o escoamento de ar externo;

A.10 Aspectos Operacionais da Aeronaves

Os pilotos de aeronaves civis mudam suas rotas e evitam o voo em determina-

das regiões problemáticas, já conhecidas pelas tripulações e controladores de voo,

para prevenir a operação sob condições de gelo. Por outro lado, os pilotos de testes,

meteorologistas e engenheiros de voo envolvidos com processo de certificação de

aeronaves, procuram voar sobre regiões frias, durante o inverno e com terreno mon-

tanhoso para justamente aumentar as chances de encontrar condições favoráveis à

formação de gelo.

A formação de gelo pode ocorrer também no solo, o que requer procedimentos

adicionais para a operação de aeronaves na fase do pré-voo e decolagem. Sob con-

dições climáticas adversas, especificadas na regulamentação, os voos devem ser

cancelados. A precipitação de neve, granizo, chuva e chuvisco congelante podem

causar acúmulo de gelo em áreas não protegidas da aeronave, como o dorso supe-

rior da asa e a fuselagem. Além de causar degradação aerodinâmica, estes blocos

de gelo podem se desprender e ir para a entrada de ar dos motores, o que acarreta

perda de empuxo e até danos catastróficos aos propulsores. Dependendo dos danos

3KOHLMAN, D. L.; SAND, W. (The Univeristy of Kansas, Overland Park, Kansas, EUA) Aircraft
icing: meteorology, protective systems, instrumentation and certification. Material do curso de
especilização.
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Figura A.7: Processos naturais primários de formação de nuvens3

ocorridos e da consequente diminuição do empuxo, o desempenho de decolagem é

prejudicado colocando em risco a tripulação e seus passageiros.

A regulamentação define o envelope operacional especificando condições mete-

orológicas seguras para decolagem e os procedimentos obrigatórios e recomenda-

dos para determinada aeronave. Uma descrição completa sobre operação no solo

em condições de gelo pode ser encontrada em Heinrich et al. (1991).

O conhecimento das condições atmosféricas em uma rota pode servir para que

os pilotos e controladores de tráfego aéreo diminuam ao máximo a exposição da ae-

ronave à condições de gelo. Para isso, é preciso fornecer às tripulações informações

precisas sobre o tipo de nuvem, gotícula e potencial de acúmulo de gelo na sua rota.

Paralelamente, é preciso intensificar a comunicação entre tripulações e controlado-

res de voo, que centralizam as informações sobre condições de gelo, para que as

regiões críticas sejam identificadas. Muitos destes procedimentos e sistemas já es-

tão implementados e fazem parte da rotina do planejamento de voo e operação das

aeronaves em países que apresentam inverno rigoroso.

A.11 Prevenção contra a Formação de Gelo

A definição das áreas a serem protegidas (Fig. 1.1) é uma das etapas mais im-

portantes do projeto de um sistema de proteção contra formação de gelo, pois além

de ter implicações com segurança, tem impacto direto no desempenho dos moto-
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res e consumo de combustível. De um modo geral, o tipo de sistema de proteção

contra formação de gelo depende diretamente do impingimento das gotículas e da

severidade do acúmulo de gelo em relação ao desempenho da aeronave e operaci-

onalidade dos sistemas. Há dois tipos básicos de proteção contra gelo:

1) Sistemas de Antigelo: previnem a formação de gelo. Operam continuamente e

garantem a não formação de gelo nas superfícies protegidas;

2) Sistemas de Degelo: removem o gelo acumulado na superfície. Atuam depois da

formação de uma certa quantidade de gelo, operando ciclicamente para remover

a camada de gelo da superfície protegida ciclicamente;

Considerando a variedade de sistemas e o objetivo deste trabalho, serão citados

apenas os tipos de sistemas mais utilizados para a proteção de asas e empenagens.

Figura A.8: Mecanismo de um Sistema de Degelo Pneumático - “Boot System”
(HEINRICH et al., 1991)

1) Entre os tipos de sistemas de antigelo pode-se citar:

1a) Térmicos de Ar Quente: estes sistemas transferem calor à superfície

protegida utilizando ar quente sangrado dos compressores dos motores.

O tipo mais comum utiliza jatos ar quente incidentes e é o tipo mais utili-

zado em asas, empenagens e entrada de ar de motores dos aviões civis

de médio e grande porte, a Fig. A.9 apresenta sua instalação no interior

de um aerofólio;

1b) Eletrotérmicos: estes sistemas utilizam aquecimento por resistências

elétricas; geralmente são instalados em sondas, radomes (capô de ra-

dares), estruturas, hélices, e também em entradas de motores e bordos

de ataque de alguns aviões de médio ou pequeno porte.
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2) Entre os tipos de sistemas de degelo pode-se citar:

2a) Expulsão Pneumática: estes sistemas removem o gelo mecanicamente

através da deformação de uma camada de material elástico (“pneumatic

boots”) que cobre o bordo de ataque; o sistema permite a formação de

uma camada fina de gelo e atua ciclicamente quebrando o gelo acumu-

lado por deformação da superfície de material elástico devido ao insufla-

mento de ar comprimido (ver Fig. A.8); o sistema é utilizado em aviões

comerciais do tipo turboélice.

2b) Eletrotérmicos: estes sistemas transferem calor à superfície protegida

utilizando resistências elétricas distribuídas ao longo da área protegida.

O sistema opera ciclicamente, admitindo a formação de uma camada fina

de gelo. Quando acionado derrete ou faz com que o gelo desprenda da

superfície. O sistema é instalado em sondas, estruturas e em bordos de

ataque de alguns aviões de pequeno porte.

2c) Expulsão Eletromagnética: estes sistemas removem o gelo mecanica-

mente através da deformação da superfície do bordo de ataque do aero-

fólio sob ação de forças eletromagnéticas geradas por elementos solenoi-

des; o sistema permite a formação de uma camada bem mais espessa de

gelo do que outros sistemas de degelo; tem a vantagem de ser mais efi-

ciente na remoção de gelo e causar menos degradação aerodinâmica do

que o sistema pneumático; além disso, demanda menos potência elétrica

do que o sistema eletrotérmico;

Figura A.9: Aerofólio com sistema de antigelo de ar quente (DOMINGOS et al., 2007)
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Figura A.10: Jatos incidentes de ar quente descarregados pelo tubo piccolo do
Sistema de Antigelo de um aerofólio (BUCHLIN et al., 1994)

A.11.1 Sistemas Antigelo de Ar Quente

Os sistemas de antigelo de ar quente são os mais utilizados para a proteção de

asas e estabilizadores horizontais em aeronaves de médio e grande porte. Quando

há detecção de condições potenciais de formação de gelo o sistema de antigelo de

ar quente é acionado automaticamente. Para prevenir a degradação aerodinâmica

do perfil, um detector de gelo aciona o sistema antes que o gelo se acumule nas

superfícies protegidas.

O ar quente sangrado dos últimos estágios do compressor motor é distribuído

por vários tubos instalados no interior do bordo de ataque da asa, das empenagens

ou do bordo de ataque do alojamento dos motores (“nacelle lips”). Nesses tubos

com orifícios, chamados de tubos “piccolo”, há uma ou mais fileiras de orifícios para

garantir uma distribuição apropriada e uma eficiente proteção contra a formação de

gelo.

Um tubo distribuidor tipo flauta, chamado de piccolo, é montado no interior de um

compartimento existente entre a estrutura da asa e a superfície côncava interior do

bordo de ataque, como apresentado na Fig. A.10 , Devido ao seu formato a cavidade

é denominada compartimento “D”. A transferência de calor por convecção dos jatos

de ar quente que incidem na superfície interna do bordo de ataque, como mostrado

na Fig. A.10, é mais intensa no seu foco (região central de impacto do jato) e perde

intensidade com o aumento da distância do foco.
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ANEXO B -- AVALIAÇÃO DA CAMADA-LIMITE

POR DIFERENÇAS FINITAS

B.1 RANS Compressível

A aplicação da segunda lei de Newton a um volume de controle infinitesimal per-

mite obter as equações de conservação de momento para o escoamento do fluido.

Essas equações são gerais, porém sua solução torna-se difícil caso as propriedades

do escoamento variem de forma aleatória, como é o caso de um escoamento turbu-

lento. Para contornar esse problema, as equações de Navier-Stokes são reescritas

com o uso da média temporal destas propriedades. Para cada uma delas, toma-se

seu valor instantâneo como a somatória de um valor médio mais uma flutuação. Pro-

cedendo dessa maneira, obtém-se as chamadas Reynolds Averaged Navier-Stokes

- RANS.

ρu
∂u
∂x

+ ρv
∂u
∂y

= −dp
dx

+
∂

∂y

(
µ
∂u
∂y
− ρu′v ′

)
(B.1)

B.1.1 RANS Compressível da camada-limite

A tensão de Reynolds, ¯u′v ′ é modelada utilizando-se a viscosidade turbulenta

aparente, “eddy viscosity”, definida como:

−u′v ′ = εm
∂u
∂y

(B.2)

Na região de escoamento externo, pode-se considerar regime permante, incom-

pressível, adiabático, invíscido e irrotacional. Com a aplicação dessas hipóteses na

equação de Navier-Stokes, ou seja, a aplicação da conservação da quantidade de

movimento a uma linha de corrente adjacente à borda superior da camada-limite de

velocidade, onde u(y = δ) = 0.99 · ue, obtém-se:

−dp
dx

= ρeue
due

dx
(B.3)
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Substituindo as equações B.2 e B.3 em B.1, obtém-se a equação de momento

com média temporal que rege o escoamento de uma camada-limite turbulenta com-

pressível:

ρu
∂u
∂x

+ ρv
∂u
∂y

= ρeue
due

dx
+
∂

∂y

[
(µ + ρεm)

∂u
∂y

]
(B.4)

B.1.2 Modelo de Turbulência de Cebeci e Smith (1974)

Cebeci e Smith (1974) desenvolveram um modelo algébrico para a viscosidade

turbulenta aparente que considera a camada-limite composta por duas regiões, a

interna (sub-índice i) e a externa,(sub-índice o).

(εm)i = l2
∣∣∣∂u
∂y

∣∣∣2γtrγ, 0 ≤ y ≤ yc (B.5)

(εm)o = 0, 0168
∣∣∣∫ ∞

0
(ue − u)dy

∣∣∣γtrγ, yc ≤ y ≤ δ (B.6)

(εm)o = (εm)i , y = yc (B.7)

l = κy
[
1− exp

(
−y

A

)]
, N =

[
1− 11, 8

µw

µe

(
ρe

ρw

)2

p+

]1/2

(B.8)

A = 26
ν

N
u−1

T

(
ρ

ρw

)1/2

, (B.9)

B.2 Descrição Breve do Código BLP2C

Os principais modelos, hipóteses, métodos numéricos, algoritmo e subrotinas de

cálculo do código BLP2C de Cebeci e Cousteix (2005) são descritos brevemente na

presente seção para referência eventual do leitor.

B.2.1 Transformação de Falkner-Skan

Uma transformação de coordenadas possibilita a redução de um sistema de

equações diferenciais parciais não lineares em um sistema de equações diferenci-

ais ordinárias.Obtém-se um sistema de equações cuja solução é mais simples sob o

ponto de vista numérico, sem a perda do significado físico das equações.

Uma transformação utilizada para escoamentos externos compressíveis em re-

gime laminar é a Transformação de Falkner-Skan. Cebeci e Cousteix (2005) adotam
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a Eq. (B.10) mesmo para escoamentos no regime turbulento ou para aqueles que

não apresentam similaridade, pois a adimensionalização torna as equações menos

sensíveis à variação das propriedades do escoamento no sentido longitudinal (dire-

ção x). A transformação adotada no BLP2C é dada por:

dη =
√

ue

νex
ρ

ρe
dy ψ (x , y ) =

√
ρeµeuex · f (x , η) (B.10)

A definição de função de corrente é dada por:

ρu =
∂ψ

∂y
ρv = −∂ψ

∂x
(B.11)

Aplicando estas transformações nas equações de momento e de energia, obtêm-

se suas equações transformadas, equações B.12 e B.13:

(
bf ′′
)

f ′ + m1ff ′′ + m2

[
c −

(
f ′
)2
]

= x
(

f ′
∂f ′

∂x
− f ′′

∂f
∂x

)
(B.12)

(
eS′ + df ′f ′′

)
+ m1fS′ = x

(
f ′
∂S
∂x
− S′

∂f
∂x

)
(B.13)

Assumindo a não existência de transferência de massa, as condições de con-

torno para as equações não transformadas são:

y = 0, v = 0, u = 0, H = Hw (x) or
(
∂H
∂y

)
w

= −cpw

kw
q̇w , (B.14a)

y = δ, u = ue (x) , H = He. (B.14b)

Caso efeitos de transferência de massa sejam considerados, as condições de

contorno para a parede devem incluir uma velocidade de transpiração, vw :

v = vw (x) (B.15)

Aplicando as transformações para as condições de contorno, obtêm-se:

η = 0, f = 0, f ′ = 0, S = Sw (x) ou S′w = −cpw Cwxq̇w

kwHe
√

Rx
(B.16a)

η = ηe, f ′ = 1, S ≡ H�He = 1. (B.16b)

Caso haja transferência de massa, para a parede:

fw =
−1

(ueµeρex)1/2

∫ x

0
ρwvwdx (B.17)
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Nas equações acima apresentadas, os coeficientes b, C, c, d, e, m1, m2 e Rx são

definidos para os escoamentos laminar e turbulento, como apresentado a seguir:

• No regime laminar, os coeficientes são dados por:

b = C, C ≡ ρµ

ρeµe
, c =

ρe

ρ
, (B.18a)

d =
Cu2

e

He

(
1− 1

Pr

)
, e =

b
Pr

, (B.18b)

m1 =
1
2

[
1 + m2 +

x
ρeµe

d
dx

(ρeµe)
]

, m2 =
x
µe

due

dx
, Rx =

uex
νe

(B.18c)

• No regime turbulento, somente seguintes coeficientes são modificados:

b = C
(
1 + ε+

m

)
, e =

C
Pr

(
1 + ε+

m
Pr
Prt

)
,

d =
Cu2

e

He

[
1− 1

Pr
+ ε+

m

(
1− 1

Prt

)]
, ε+

m =
εm

ν
. (B.19a)

Ainda restam serem transformadas as equações que descrevem o modelo al-

gébrico de turbulência de Cebeci e Smith (1974). Estas equações, em termos das

variáveis transformadas, tornam-se (lembrando que v = f ′′):(
ε+

m

)
i
=

0.16
c2

µe

µ

√
Rx I2v2

[
1− exp

(
−y

A

)]2
γtrγ, (B.20a)(

ε+
m

)
o

=
0.0168

c
µe

µ

√
Rx

[∫ ηe

0
c (1− u) dη

]
γtrγ, (B.20b)

Onde com ε+
m = εm/ν,

I =
∫ η

0
cdη,

y
A

=
N
26

c−3/2 Cw

C
R1/4

x Iv1/2
w ,

N2 = 1− 1.18
µw

µ
C2

wp+, p+ =
m2

R1/4
x

(
µe

µw

)3/2 1

v3/2
w

. (B.21a)

B.2.2 Método numérico

A seção B.2.1 apresentou a transformação das equações RANS por meio da

transformação compressível de Falkner-Skan. A presente seção tem por objetivo

apresentar a implementação numérica para a resolução das equações transforma-

das. O modelo de turbulência desenvolvido por Cebeci e Smith (1974) será utilizado

na resolução das equações.

As equações obtidas são resolvidas por meio da caixa de Keller (1970), cha-

mado também de “Box Method” ou “Keller Box”, que consiste nos seguintes passos:
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1) reduzir as equações para um sistema de primeira ordem, 2) escrever equações de

diferenças utilizando diferenças centradas, 3) linearizar as equações algébricas re-

sultantes (se já não forem lineares), e reescrevê-las sob a forma matricial, 4) resolver

o sistema linear pelo método da eliminação tridiagonal de blocos.

B.2.3 Mudança de variáveis

Para se obter um sistema de equações de primeira ordem, as equações trans-

formadas são escritas através de novas variáveis independentes, u (x ,η), v (x ,η) e

p (x ,η). As equações de momento e energia são escritas por:

f ′ = u (B.22a)

u′ = v (B.22b)

g′ = p (B.22c)

(bv )′ + m1fv + m2

(
c − u2

)
= x
(

u
∂u
∂x
− v

∂f
∂y

)
, (B.22d)

(ep + duv )′ + m1fp = x
(

u
∂g
∂x
− p

∂f
∂x

)
(B.22e)

Nestas, g é definido como a razão entre as entalpias totais, g = H/He, dado por

S na equação B.13. Com a mudança de variáveis, as condições de contorno são

dadas da seguinte maneira:

f (x ,0) = f (x) , u (x ,0) = 0,

g (x ,0) = gw (x) or p (x ,0) = p′w (x) , (B.23a)

u (x ,ηe) = 1, g (x ,ηe) = 1. (B.23b)

B.2.4 Método da Caixa de Keller (1970)

A resolução das equações diferencias de primeira ordem obtidas são resolvidas

utilizando a caixa de Keller, que é representada na Fig. B.1.

O método consiste em escrever as três primeiras equações diferenciais, B.22a-

B.22c, em termos do ponto mediano
(
xm,ηj−1/2

)
do segmento P1P2 apresentado na

Fig. B.1. Já as equações B.22d e B.22e são escritas em termos do ponto central
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Figura B.1: Malha de diferenças finitas para o método da caixa de Keller (1970)

(
xn−1/2,ηj−1/2

)
do retângulo P1P2P3P4. A aplicação deste procedimento resulta em:

h−1
j

(
f n
j − f n

j−1

)
= un

j−1/2, (B.24a)

h−1
j

(
un

j − un
j−1

)
= vn

j−1/2, (B.24b)

h−1
j

(
gn

j − gn
j−1

)
= pn

j−1/2, (B.24c)

h−1
j

(
bn

j vn
j − bn

j − bn
j−1vn

j−1

)
+
(
mn

1 + αn

)
(fv )n

j−1/2 −
(
mn

2 + αn

) (
u2
)n

j−1/2

+ αn

(
vn−1

j−1/2f n
j−1/2 − f n−1

j−1/2gn
j−1/2

)
= Rn−1

j−1/2 (B.24d)

h−1
j

(
en

j pn
j − en

j−1pn
j−1

)
+ h−1

j

(
dn

j un
j vn

j −

dn
j−1un

j−avn
j−1

)
+
(
mn

1 + αn

)
(fp)n

j−1/2

− αn

[
(ug)n + j − 1/2 + un−1

j−1/2gn
j−1/2 − gn−1

j−1/2un
j−1/2+

f n−1
j−1/2pn

j−1/2 − pn−1
j−1/2f n

j−1/2

]
= T n−1

j−1/2 (B.24e)

onde

αn =
xn−1/2

kn
Rn−1

j−1/2 = −Ln−1
j−1/2

+ αn

[
(fv )n−1

j−1/2 −
(
u2
)n−1

j−1/2

]
−mn

2cn
j−1/2 (B.25a)

Ln−1
j−1/2 =

(
h−1

j

(
bjvj − bj−1vj−1

)
+ m1 (fv )j−1/2 +

m2

[
cj−1/2 −

(
u2
)

j−1/2

])
T n−1

j−1/2 = −Mn−1
j−1/2

+ αn

{
(fp)n−1

j−1/2 − (ug)n−1
j−1/2

}
(B.25b)

Para levar em conta condições de contorno mistas na parede (nesta pode-se

especificar a temperatura ou o fluxo de calor), a condição de contorno na parede,
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j=0, é dada por:

α0 · g0 + α1 · p0 = γ0 (B.26)

As condições de contorno para a parede nas equações de momento e energia

são as seguintes:

f n
0 = 0, un

0 = 0, α0gn
0 + α1pn

0 = γn
0 . (B.27)

As condições de contorno para a borda (edge) são:

un
j = 1, gn

j = 1. (B.28)

Na equação B.27, caso se especifique a temperatura, escolhe-se α0 = 1, α1 = 0

e, uma vez que a razão de entalpias na superfície, g0 (x), é dada γ0 = g0 (x).Para

fluxo de calor, utilizam-se α0 = 0, α1 = 1, e γ0 iguala-se ao gradiente de entalpia total

adimensional na parede.

B.2.5 Método de Newton

Para a resolução do sistema de equações diferenciais não lineares obtidos no

desenvolvimento apresentado no item B.2.3, utiliza-se o método de Newton. Para

aplicá-lo, assumem-se conhecidos os valores das variáveis na posição anterior, de

tal forma a se determinar seus valores na posição seguinte.

De acordo com a Fig. B.1, conhece-se o valor da variável na posição n − 1 para

0 ≤ j ≤ J, ou seja, são conhecidos f n−1
j , un−1

j , vn−1
j , gn−1

j e pn−1
j . Assim, forma-se

um sistema de 5J+5 equações não lineares com 5J+5 incógnitas (f n
j , un

j , vn
j , gn

j e pn
j ).

A aplicação do método de Newton consiste em resolver esse sistema não linear com

um chute inicial para o valor da incógnita igual ao valor da posição anterior. Logo,

pode-se definir que:

f (i+1)
j = f (i)

j + δf (i)
j u(i+1)

j = u(i)
j + δu(i)

j

v (i+1)
j = v (i)

j + δv (i)
j g(i+1)

j = g(i)
j + δg(i)

j

p(i+1)
j = p(i)

j + δp(i)
j (B.29)

O lado direito das equações B.29 são substituidos nas equações B.24, B.27 e

B.28, desprezando os termos que são quadráticos em δ. Por questão de simplici-

dade, as equações desenvolvidas por Cebeci e Cousteix (2005) não serão reprodu-
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zidas aqui. O sistema de equações é escrito sob a forma:

Aδ = r (B.30)

B.2.6 Eliminação de blocos

A matriz A do sistema linear apresentado pela equação B.30 é tridiagonal, ou

seja, possui somente os elementos ai ,j−1, ai ,j e ai ,j+1. A eliminação de blocos consiste

em subdividir a matriz A em submatrizes, as quais são resolvidas para obtenção da

solução.

B.2.7 Entradas/Saídas

O diagrama de blocos abaixo resume o funcionamento do programa BLP2C, com

a definição de seus dados de entrada e saída.

Geometria do Aerofólio

corda c
coordenadas (x/c, y/c)

Escoamento ao Longe

Ma∞, Re∞, T∞

Condições de Contorno

Tsup ou q̇′′sup

BLP2C

Parâmetros Integrais Parâmetros Locais

δ2(x) = x√
Rx

∫ ∞
0

f ′ (1 − f ′) dη

H(x) = δ1
δ2

Cf(x) = 2Cw√
Rx

f ′′
wSt(x) = Cwg′

w

Pr
√

Rx(1−gw)

per�l u(x, y)/ueper�l T (x, y)/Te

Figura B.2: Entradas e Saídas do BLP2C

B.2.8 Fluxograma do Código Numérico

O código BLP2C é composto por uma rotina principal, MAIN, que contém a ló-

gica principal do programa, e as subrotinas INPUT, IVPL, EDDY, COEF, OUTPUT e

SOLV5. Um fluxograma de solução é apresentado na figura B.3
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INICIALIZAÇ�O ICEF=0INPUT ←− ENTRADA DE DADOSE INTERPOLAÇ�OIVPL ←− GERA MALHA EPERFIS INICIAISA IT=0 ←− ÍNDICE DE ITERAÇ�OIT=IT+1COEF 1 CALCULA PROP. DO FLUIDO
←− E PARÂMETROS DO GRAD.DE PRESS�OICOEF = 1 NX≤2 ICOEF=0 ENTALPIA TOTALCALCULA `HE'
←− ICOEF=1 N�O CALCULA `HE'IT≤ITMAX? STOP ITMAX = NÚMERO MÁXIMO DEITERAÇÕES PERMITIDASEDDY NX≥NTR? CALCULA VISCOSIDADE TURBILHONAR

←− SE x ESTIVERALÉM DA TRANSIÇ�OCOEF DEFINE OS COEFICIENTES
←− DAS DIFERENÇAS FINITASSOLV5 ←− ALGORÍTMO PARA RESOLVERSISTEMAS LINEARES
onverged?

C

yes no noyesno
no

yes
Figura B.3: Fluxograma para o programa BLP2C - Parte 1
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C
V1 < 0separation? STOP
ompute pro�le growthOUTPUTNX<2ICOEF=0A COEF 1ICOEF = 1NX=NX+1shift pro�les NX>NXTSTOP

yesno
no

yesno
yes

Figura B.4: Fluxograma para o programa BLP2C - Parte 2
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B.2.9 Algoritmo - Programa Principal - MAIN

O programa principal é composto pela rotina MAIN, que se utilizada das subro-

tinas mencionadas para outros cálculos. A rotina MAIN contém a lógica principal do

programa, gera uma malha normal ao escoamento, calcula as propriedades do fluido

e leva em conta o crescimento da camada-limite. Além disso, contém critérios de

convergência das iterações. O parâmetro de convergência é a tensão na parede, v0.

Para uma escoamentos laminares, o cálculo é interrompido quando:

| δv (i)
0 |< 10−5 (B.31)

Este critério possibilita uma precisão de quatro dígitos na solução. Caso v0 se

torne negativo em alguma iteração, o processo é interrompido. Para escoamentos

turbulentos, o critério de convergência é dado em termos de porcentagem:∣∣∣ δ(i)
0

v0 + δ(i)
0 /2

∣∣∣< 0.02 (B.32)

A malha gerada é não uniforme para levar em conta a variação do perfil de ve-

locidades em um escoamento turbulento, que é mais rápida que em um escoamento

laminar. Os parâmetros µ, c, C, b, e e d que aparecem nas equações de momento

e energia transformadas são calculados como apresentados em seção anterior. A

viscosidade dinâmica é calculada utilizando-se a fórmula de Sutherland:

µ = 1, 45 · 10−6 T 3/2

T + 110
[kg m−1 s−1] (B.33)

Para a maior parte das camadas-limite em regime laminar, espessura ηe (x) é

constante. Um valor de ηe = 8 é suficiente para que a velocidade no bordo da

camada-limite atinja 0.9999 da velocidade do escoamento livre. Para a camada-limite

turbulenta, o valor de ηe (x) cresce com valores crescentes de x . Para determinar

estimar um valor para ηe (x), requere-se que ηe (xn) ≥ ηe (xn−1). A rotina MAIN, após

completar os cálculos para x = xn, (n ≥ 1), testa se |vn
J | ≤ εv , onde ηJ = ηe (x)

com εv = 10−3, por exemplo. Caso o teste seja verdadeiro, faz-se ηe (xn+1) = ηe (xn),

ou seja, a camada-limite turbulenta não cresce mais. Caso o teste seja falso, a

rotina MAIN adiciona novos pontos na direção perpendicular ao escoamento, Jnovo =

Jvelho + t , onde t é o número de pontos adicionados. Os parâmetros f n
j , un

j , vn
j , gn

j , pn
j ,

bn
j e en

j são calculados para os novos pontos ηj . Também são utilizados os valores

uJ = 1, gJ = 1, vn
j = vn

J , pn
j = pn

J , cn
j = cn

J , dn
j = dn

J , en
j = en

J , µn
j = µn

J , Cn
j = Cn

J ,

f n
j =

(
ηj − ηe

)
un

J + f n
J . O mesmo procedimento é feito para a estação anterior, (n−1).
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B.2.10 Subrotinas

Abaixo são apresentadas descrições breves das subrotinas do BLP2C.

INPUT Subrotina que especifica as condições de contorno na parede para a equa-

ção da energia, o número total de estações x (NXT), a localização da transição

(NTR), o gradiente de pressão adimensional m2 na primeira estação x, além dos

parâmetros variáveis para a geração da malha.

Além disto, os parâmetros do escoamento livre, Ma∞, T∞ e p∞, e o número de

Prandtl molecular são calculados. Também se especifica ue/u∞ como uma função da

posição na superfície. Os gradientes de pressão adimensionais m1 e m2 são calcu-

lados numericamente, à exceção do primeiro ponto. A derivada due/dx é calculada

utilizando uma interpolação lagrangiana por três pontos, à exceção dos primeiro e

último pontos da malha.

Os valores de µ∞, u∞, ρ∞, e He são calculados para o ar utilizando as seguintes

relações:

µ∞ = 1.45× 10−6 T 3/2
∞

T∞ + 110
kg m−1 s−1, (B.34a)

u∞ = 20 · 40M∞
√

T∞ m s−1, (B.34b)

ρ∞ =
p∞

287T∞
kg m−3, (B.34c)

He = 1004T∞ +
1
2

u2
∞ m2 s−2. (B.34d)

A temperatura deve ser especificada em Kelvin. Os valores de bordo de camada-

limite, Te e pe, são calculados por:

Te

T∞
= 1− γ − 1

2
M2
∞

[(
ue

u∞

)2

− 1

]
, (B.35a)

pe

p
=
(

Te

T∞

)γ/γ−1

(B.35b)

Para calcular µe e ρe são utilizadas equações semelhantes à equação B.34, com

a ressalva de que os valores de temperatura e pressão utilizados são aqueles calcu-

lados pelas equações anteriores. A condição de contorno é especificada utilizando

a equação B.27, escolhendo-se adequadamente os valores de α de acordo com a

condição de contorno escolhida. Ressalta-se que os valores de ue são dados na

forma dimensional ms−1
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IVPL Subrotina que é utilizada para criar o perfil de velocidades inicial para um

escoamento laminar compressível similar. Entretanto, inicialmente um perfil de esco-

amento laminar incompressível é gerado como chute inicial. Com as iterações para

solução, é gerado o perfil de velocidades para o escoamento compressível laminar,

transicional ou turbulento.

EDDY Subrotina que contém as equações utilizadas no modelo de turbulência de

Cebeci e Smith (1974), como apresentado em B.2.1. As equações transformadas são

implementadas, sem levar em os efeitos de transferência de massa e baixo número

de Reynolds.

COEF Subrotina que gera os coeficientes das equações de momento e energia

linearizadas, apresentadas no item B.2.5.

SOLV5 Subrotina que resolve o sistema linear obtido pelo método da eliminação

de blocos, apresentado em B.2.6.

OUTPUT Subrotina que é responsável por gerar os resultados dos perfis de fj ,

uj , vj , gj , pj e bj como função ed ηj . São também fornecidos os parâmetros de

camada-limite θ, δ∗, H, cf , Nux , Stx , Rθ, Rδ∗ , e Rx . Esses parâmetros integrais da

camada-limite laminar, transicional e turbulenta são definidos por:

δ2 =
∫ ∞

0

ρu
ρeue

(
1− u

ue

)
dy =

x√
Rx

∫ ∞
0

f ′
(
1− f ′

)
dη, (B.36a)

δ1 =
∫ ∞

0

(
1− ρu

ρeue

)
dy =

x√
Rx

∫ ∞
0

(
c − f ′

)
dη, (B.36b)

H =
δ1

δ2
, (B.36c)

Cf =
τw

1
2ρeu2

e

=
2Cw√

Rx
f ′′w , (B.36d)

Nux =
q̇wx

(Tw − Te) k
=

Cwg′w
√

Rx

1− gw
, (B.36e)

Stx =
q̇w

ρeue (Hw − He)
=

Cwg′w
Pr
√

Rx (1− gw )
, (B.36f)

Rθ =
ueθ

νe
, Reδ∗ =

ueδ
∗

νe
, Rx =

uex
νe

. (B.36g)
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B.3 Descrição Breve do Código TEXSTAN

O programa TEXSTAN avalia diferencialmente a camada-limite em escoamentos

incompressíveis. Portanto, a formulação para a equação de Navier-Stokes apresen-

tada na seção B.1 deve simplificada para:

u
∂u
∂x

+ v
∂u
∂y

= −1
ρ

dp
dx

+
∂

∂y

(
ν
∂u
∂y
− u′v ′

)
(B.37)

As equações da conservação da massa e da energia também são escritas para

um escoamento incompressível:

∂

∂x
u +

∂

∂y
v = 0 (B.38)

u
∂T
∂x

+ v
∂T
∂y

=
∂

∂y

(
k
ρcp

∂T
∂y
− T ′v ′

)
(B.39)

B.3.1 Equações para a camada-limite

Assim como a modelagem apresentada na seção B.1, a turbulência nas equa-

ções para escoamento incompressível são modeladas utilizando o conceito de “vis-

cosidade turbulenta aparente”, com o uso do gradiente de pressão na borda da

camada-limite dada pelo escoamento ao longe incompressível, adiabático, invíscido

e irrotacional:

−u′v ′ = εm
∂u
∂y

−T ′v ′ =
εm

Prt

∂u
∂y

(B.40a)

−dp
dx

= ρeue

(
due

dx

)
(B.40b)

Substituindo essas expressões na equação B.37, obtém-se a equação RANS

para a camada-limite turbulenta:

u
∂u
∂x

+ v
∂u
∂y

= −ρeue

ρ

due

dx
+
∂

∂y

[
(ν − εm)

∂u
∂y

]
(B.41)

B.3.2 Modelo de turbulência de Kays e Crawford (1993)

O código TEXSTAN utiliza o modelo de comprimento de mistura desenvolvido

por Kays e Crawford (1993) a partir dos conceitos criados por Prandtl :

(εm)i = l2
∣∣∣∂u
∂y

∣∣∣2 (B.42)



B.3 Descrição Breve do Código TEXSTAN 229

l = min
{
κy
[

1− exp
(
−y+

A+

)]
,λ · δ

}
(B.43)

A+ =
25

a
{

v+
wb
[
p+/(1 + cv+

w )
]}

+ 1
(B.44)

λ = min
[

0, 085,
0, 24944

(Reδ2)0,0125

(
1− 67, 5

vs

U∞

)]
(B.45)

B.3.3 Equações de Transporte

O código TEXSTAN escreve as equações de transporte de momento, energia e

massa em escoamentos que obedeçam a aproximação de camada-limite. As equa-

ções presentes são escritas sob a forma turbulenta para um escoamento axissimé-

trico. Por resolver o escoamento em regime permanente, as equações de transporte

assumem a forma geral:

convection (φ) = diffusion (φ)± {sources (φ)} (B.46)

Portanto, a obtenção das equações de transporte de momento, energia e massa

são obtidas através da escolha adequada de ϕ. A equação B.47 apresenta a forma

geral para uma equação de transporte, em coordenadas cilíndricas. O coeficiente

C representa o coeficiente adimensional apropriado para o transporte efetivo das

variáveis escalares, φ. O termo Sφ representa o termo fonte das variáveis. Assim,

tem-se que:

ρu
∂φ

∂x
+ ρv

∂u
∂y

=
1
r
∂

∂y

(
r
µeff

C
∂φ

∂y

)
+ {Sφ} (B.47)

Nesta equação, µeff é a viscosidade efetiva definida por:

µeff = µ + µt = ρ (ν + εm) (B.48)

A tabela B.1 apresenta cada uma das constantes a serem aplicadas, sendo que

cada equação é representada por:

• u: equação de momento na camada-limite;

• i∗: equação de entalpia de estagnação na camada-limite;

• T: equação da temperatura

A equação da temperatura, apresentada abaixo, é obtida através da redefinição

do coeficiente de difusão C por
(
µeff/Preff

)
=
(
keff/c

)
na equação da entalpia de
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estagnação. Pode-se escrever:

keff = k + kt = k + ρcεH (B.49a)

Preff =
µeff

keff/c
=

1− εM/ν

1/Pr +
(
εM/ν

)
/Prt

(B.49b)

Tabela B.1: Coeficientes para a equação de transporte

φ C Sφ

u 1 −dP
dx + X

i∗ Preff
1
r
∂
∂y

[
rµeff

(
1− 1

Preff

)
∂(1/2u2)

∂y + uX + S
]

T Preff
µeff

c

(
∂u
∂y

)2

A equação para o transporte de massa de uma substância φ = mj para um

escoamento laminar é:

ρu
∂mj

∂x
+ ρv

∂mj

∂y
=

1
ρ

∂

∂y

(
r
µ

Scj

∂mj

∂y

)
(B.50)

O termo de difusão pode ser redefinido por µ/Scj = γj . A versão turbulenta desta

equação não foi amplamente validada como as de quantidade de movimento, energia

e massa.

As equações são apresentadas em coordenadas axissimétricas, para possibilitar

a solução de escoamentos axissimétricos. Fazendo r = 1 tem-se as equações em

sistema de coordenadas cartesiano.

B.3.4 Condições de Contorno

O código TEXSTAN apresenta duas condições de contorno para o escoamento

externo, uma junto à parede e outra na borda superior da camada-limite, apresen-

tadas na figura B.5. Para a parede, a condição de contorno padrão é a adesão

completa do fluido, ou seja, uwall = 0. O vetor de velocidades normal à parede pode

ser nulo ou não nulo para o caso de transpiração na parede. Resumindo, para a

equação de quantidade de movimento é dada por:

u (x , y = 0) = 0 (B.51a)

v (x , y = 0) = vs (x) = ṁs (x) /ρs (B.51b)

u (x , y →∞) = u∞ (x) (B.51c)
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Figura B.5: Condições de contorno para o código TEXSTAN

Para solucionar a equação da energia, a superfície pode ser não-isotérmica ou

ter fluxo de calor variável. Para a borda da camada-limite, caso o escoamento apre-

sente velocidades maiores (Ma> 0.3), a equação da entalpia é solucionada e a con-

dição de contorno a ser especificada é a temperatura de estagnação, a ser convertida

em entalpia de estagnação. Caso o escoamento seja de baixas velocidades, a tem-

peratura estática do escoamento ao longe é a condição de contorno. Estas condições

de contorno estão resumidas abaixo:

T (x , y = 0) = Ts (x) or q̇′′ (x , y = 0) = q̇s (x) (B.52a)

i∗ = (x , y →∞) = i∗∞ =
(
cT∞ + u2

∞/2
)

or T (x , y →∞) = T∞ (B.52b)

B.3.5 Condições Iniciais

O domínio da resolução do escoamento é compreendido entre as bordas su-

perior e inferior (superfície) da camada-limite. As propriedades do escoamento no

início do domínio (x inicial) são conhecidas. Existem duas possibilidades para a es-

colha dos perfis iniciais: o usuário pode entrar com perfis “experimentais” ou permitir

ao TEXSTAN gerar os perfis de velocidade no regime laminar por meio admitindo o

escoamento sobre cantos, ou de Falkner-Skan.

B.3.6 Propriedades Termodinâmicas

O código TEXSTAN pode trabalhar com propriedades constantes ou variáveis.

Para o uso de propriedades constantes, deve-se fornecer quantidades tais como

densidade, viscosidade dinâmica e número de Prandtl. Fluidos com propriedades

variáveis as tem fornecidas através de subrotinas. O TEXSTAN apresenta três mode-

los para ar com propriedades variáveis: 1) interpolação de tabelas com propriedades

para o ar; 2) cálculo por meio de gás perfeito e equação de Sutherland no cálculo da
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viscosidade dinâmica; 3) avaliação com modelos incorporam efeitos de escoamento

com alta velocidade.

B.3.7 Modelos de Turbulência

Há três tipos de modelos de turbulência no TEXSTAN: 1) algébrico: compri-

mento de mistura de Prandtl com amortecimento de Van Driest; 2) uma equação:

energia cinética turbulenta k 3) duas equações: diversos modelos de k − ε para

baixo número de Reynolds. No entanto, no presente trabalho, somente os compri-

mentos de mistura são utilizados. O fluxo de calor turbulento é solucionado através

do conceito de número de Prandtl (ou Schmidt) turbulento. Apresenta-se o modelo

de comprimento de mistura de Prandtl, uma vez que este foi utilizado. Sendo assim:

µt = ρl2

∣∣∣∣∂u
∂y

∣∣∣∣, εM = l2

∣∣∣∣∂u
∂y

∣∣∣∣ (B.53a)

A formulação completa para o comprimento de mistura é:

l (y ) =

{
κyD

λδ99

(B.54a)

D =
(
1− e−y+/A+)

(B.54b)

l (y ) = min (κyD,λδ99) (B.54c)

Nestas, D é a função de amortecimento de Van Driest; A+ é a constante de

amortecimento da subcamada; y+ é a distância adimensional da parede em coor-

denadas da parede; µt é a velocidade de atrito ou de cisalhamento; as constantes

do modelo são κ, a constante de von Kármán, e λ, a constante da região externa

à camada. Para escoamentos externos, a espessura de camada-limite δ99 é dada

quando u/u∞ = 0.99.

O TEXSTAN permite a escolha do modelo utilizado para o cálculo da viscosidade

turbulenta por meio do valor da variável de controle ktmu.. Os valores das constan-

tes para cada ktmu, para escoamentos externo, são apresentados na tabela B.2.

Observa-se que ktmu=2 permite a escolha dos valores pelo usuário através de axx ,

bxx e cxx .

A função A+ representa a subcamada e seu valor é afetado pela condição de con-

torno na parede devido à rugosidade ou transpiração, além das fontes de quantidade

de movimento existentes na camada-limite, tais como gradientes de pressão. Como

pode ser visto na tabela, o valor de A+ está relacionado ao parâmetro de gradiente
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Tabela B.2: constantes do modelo de turbulência

ktmu Escolhas para o modelo de turbulência em esc. externo

1 κ = 0.41, λ∞ = 0.085, A+
∞ = 25

2 κ = axx , λ∞ = bxx , A+
∞ = cxx

3 κ = 0.41, λ∞ = fn
(
λ∞, Reδ2 , vs/u∞

)
, A+
∞ = 25

4 κ = 0.41, λ∞ = 0.085, A+
∞ = fn

(
A+
∞, p+, v+

s

)
5 κ = 0.41, λ∞ = fn

(
λ∞, Reδ2 , vs/u∞

)
, A+
∞ = fn

(
A+
∞, p+, v+

s

)

de pressão adimensional p+ e ao parâmetro de transpiração na parede v+
s .

B.3.8 Modelos de Transição

O TEXSTAN é capaz de analisar escoamentos com a presença de transição

laminar-turbulenta. Para baixas intensidades de turbulência, Tu < 1%, o modelo de

transição deve ser acoplado com algum método de avaliação da estabilidade linear

para representar satisfatoriamente o escoamento. O TEXSTAN não trabalha com tais

valores baixos de Tu e se propõe apenas a avaliar escoamentos sujeitos a transição

de contorno (do tipo bypass).

Há três modelos de transição com base no comprimento de mistura. Dois mo-

delos são baseados no conceito de intermitência, um deles desenvolvido por Abu-

Ghannam e Shaw (1980) e o outro por Mayle (1991). Um terceiro modelo (CRAW-

FORD; KAYS, 1976) utiliza uma função A+ de Van Driest que varie de forma suave

para simular a transição.

B.3.9 Método numérico

A equação geral de transporte generalizada, apresentada na seção B.3.3, é rea-

presentada a seguir:

rρu
∂φ

∂x
+ rρv

∂φ

∂y
=
∂

∂y

(
r
µeff

C
∂φ

∂y

)
+ {Sφ} (B.55)

Para a solução numérica, é aplicada uma transformação de coordenadas. As

variáveis independentes (x , y ) são transformadas em (x ,ψ) através da introdução da

função de corrente, ψ, utilizando de transformação de von Mises. Posteriormente

as variáveis independentes são transformadas de (x ,ψ) para as coordenadas de

Patankar-Spalding (x ,ω), nas quais ω é a função de corrente adimensional. Após as
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transformações, a equação de transporte generalizada é dada por:

∂φ

∂x
+
(

a + bω
∆Ψ

)
∂φ

∂ω
=
(

1
∆Ψ

)
∂

∂ω

(
rjφ
)

+
{

1
rρU

Sφ

}
(B.56)

Nesta equação, são definidos:

jφ =
µeff

C
∂φ

∂y
(B.57a)

a = rIṁ′′I (B.57b)

b =
(
rEṁ′′E − rIṁ′′I

)
(B.57c)

∆Ψ = (ΨE −ΨI) (B.57d)

Os sub-índices I e E referem-se à parede e ao bordo da camada-limite no

TEXSTAN. A solução da equação B.56 é feita utilizando o método os volumes finitos

em um domínio compreendido entre I e E na direção perpendicular ao escoamento

e a posição x na qual as condições iniciais são especificadas.

A solução compreende quatro passos básicos:

1) Subdividir a o domínio em diversos subdomínios, chamados de volumes finitos;

2) Identificar a localização que represente a variável dependente (φ) dentro do

volume;

3) Desenvolver um método que relacione o valor da variável dependente no vo-

lume finito àqueles da mesma variável nos volumes finitos vizinhos;

4) Resolver o sistema de equações obtidos para encontrar φ (x ,ω) e, então,

transformá-lo de volta à φ (x , y )

As equações a serem resolvidas são parabólicas, ou seja, sua solução inde-

pende da posição da condição inicial. Entretanto, em escoamentos externos, a con-

dição inicial não pode ser dada em um ponto de singularidade, como por exemplo o

ponto de estagnação, devido à natureza da transformação e von Mises.

Para se relacionar o valor da variável dependente em uma célula com seus vizi-

nhos, diversos métodos podem ser estabelecidos. De uma forma geral, todos estes

métodos se valem da substituição das equações diferenciais por equações de dife-

renças finitas, as quais se tornam as equações algébricas da solução.

As equações de diferença formam, então, um sistema de equações. Assim a

matriz tridiagonal é iterada até a convergência da solução.
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ANEXO C -- ANÁLISE LINEAR DE

ESTABILIDADE DO ESCOAMENTO LAMINAR

C.1 Introdução

Se as perturbações ambientais forem suficientemente pequenas, a aplicação da

análise de estabilidade linear à simulação de sistemas antigelo de aerofólios pode

melhorar as previsões da posição inicial da transição laminar turbulenta em relação

ao uso das correlações empíricas clássicas. Pois análise de estabilidade representa

satisfariamente os fenômenos físicos, que ocorrem na transição natural. As correla-

ções empíricas possuem aplicabilidade limitada às condições experimentais utiliza-

das na sua dedução ou interpolação. Esta aplicação serve, também, como referência

para a análise dos dados experimentais ou dos resultados numéricos, pois fornece a

distância entre o início da transição real (causada por perturbações de maior ampli-

tude) e a posição onde poderia ser a transição natural (causadas por perturbações

infinitesimais). Além disso, a aplicação da análise linear pode estimar o ponto de

indiferença (onde o escoamento laminar é estável), algumas propriedades do esco-

amento laminar perturbado e na região da transição laminar-turbulenta (HASSAN,

2006).

A utilização da análise linear de estabilidade em simulação de sistemas antigelo

não foi encontrada na literatura pesquisada. Entretanto, diversos autores implemen-

taram, a análise de estabilidade acoplada a códigos de camada-limite (integrais e di-

ferenciais) em torno de aerofólios (DRELA; GILES, 1987; CEBECI, 1989b; CEBECI,

1999; HASSAN, 2006).

Devido a linearização das equações do movimento, espera-se que a previsão de

início da transição laminar-turbulenta apresente maior desvio em relação aos dados

experimentais nos casos de perturbações de maior amplitude. Isso pode ser encon-

trado em escoamentos com alto nível turbulência (por exemplo, em túneis de gelo)

ou sujeitos à perturbações significativas na superfície (por exemplo, características

da rugosidade e distribuição não uniforme da temperatura de superfície).
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C.2 Modelo Matemático para Estabilidade Linear

Aplicando as equações de Navier-Stokes por média de Reynolds, RANS, para o

escoamento incompressível na camada-limite laminar, Schlichting e Gersten (2000)

definem:

∂u'
∂t

+ U
∂u'
∂x

+ v '
∂U
∂y

+
1
ρ

∂p'
∂x

= ν∆u' (C.1)

∂u'
∂t

+ U
∂v '
∂x

+
1
ρ

∂p'
∂y

= ν∆v ' (C.2)

∂u'
∂x

+
∂v '
∂y

= 0 (C.3)

onde,

U = U(y ) e V = W = 0 (C.4a)

u = U + u' (C.4b)

v = V + v ' (C.4c)

w = 0 e p = P + p' (C.4d)

∆ ≡ ∂2/∂x2 + ∂2/∂y2 (C.4e)

Para analisar a estabilidade da camada-limite, uma tentativa de solução é utili-

zada para que função de corrente inclua um modo de perturbação:

ψ(x , y , t) = ϕ(y )ei(αx−βt) (C.5)

onde α é o número de onda, λ = 2π/α é comprimento de onda, e β = βr + iβi é

o modo de freqüência, sendo β i o fator de amplificação temporal. Se β i <0, a onda é

amortecida e o escoamento laminar é estável. Se β i >0, há instabilidades.

É conveniente definir uma velocidade de fase como:

c =
β

α
= cr + ic i (C.6)

onde c i também é um fator de amplificação da escala de velocidade. Se c i <0, a

onda é amortecida e o escoamento laminar é estável. Se c i >0, há instabilidades.

A função de amplitude da perturbação ϕ(y) é dependente somente de y, desde

que o escoamento médio também só dependente de y. Logo, as componentes de
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perturbação das velocidades são escritas como:

u' =
∂ψ

∂y
= ϕ'(y )ei(αx−βt) (C.7)

v ' =
−∂ψ
∂x

= −iϕ'(y )ei(αx−βt) (C.8)

Inserindo as Eqs. (C.7) e (C.8) nas Eqs. (C.1), (C.2), e (C.3) eliminando a pres-

são, o resultado é a seguinte equação ordinária diferencial de quarta ordem, cha-

mada de Orr-Sommerfeld :

(U − c)(ϕ''− α2ϕ)− U ''ϕ =
i

αRe
(ϕ''''− 2αϕ'' + α4ϕ) (C.9)

onde cada apostrofo (’) equivale a uma derivação ∂/∂(y/b) ou ∂/∂(y/δ) , e,

dependendo da coordenada adimensional, o número de Reynolds pode ser Re =

Ueb/ν ou Re = Ueδ/ν.

As condições de contorno para a Eq. (C.9) são:

y = 0⇒ u' = v ' = 0 : ϕ = 0 : ϕ' = 0 (C.10)

y =∞⇒ u' = v ' = 0 : ϕ = 0 : ϕ' = 0 (C.11)

Se o efeito da viscosidade for desprezado ou se R →∞ , a Eq. (C.9) é reduzida

para:

(U − c)(ϕ''− α2ϕ)− U ''ϕ = 0 (C.12)

A Eq. (C.12) é a equação de Rayleigh, que é de segunda ordem, logo, somente

duas das quatro condições de contorno podem ser satisfeitas:

y = 0⇒ ϕ = 0 (C.13)

y =∞⇒ ϕ = 0 (C.14)

Para analisar o limite de estabilidade de um escoamento, faz-se c i=0, resolve-se

as Eq. (C.9) para escoamento viscoso, ou Eq. (C.12), para o invíscido. Desse modo,

as curvas de estabilidade neutra pode ser traçadas. A Fig. C.1 apresenta as curvas

de estabilidade neutra para escoamentos viscosos e invíscidos para a camada-limite

de Blasius. O escoamento pode ser instável se tiver na parte interna da curva, e

certamente estável se estiver na parte externa. O ponto de inflexão no perfil de

velocidades é uma condição suficiente como mostram as curvas da Fig. C.1. A de-

terminação do ponto de indiferença pode ser feita por meio da curva de estabilidade

neutra como mostrado na Fig. C.1.
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Figura C.1: Curva de estabilidade neutra para (a) Rayleigh e (b) Orr-Sommerfeld. O
perfil de velocidade (a) tem ponto de inflexão PI e o (b) não tem ponto de inflexão

(SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

A teoria da estabilidade linear apresenta resultados satisfatórios quando compa-

rada com dados experimentais como apresentado na Fig. C.2. O Reind calculado

por Tollmien como 420, ao invés, do valor reconhecido 520 devido à presença de

perturbações acústicas nos túneis de vento mais antigos (REED; SARIC, 2006).

As Figs. (C.3) e (C.4) apresentam o efeito do gradiente de pressão sobre a

posição da estabilidade neutra e do ponto de indiferença. Quando há aceleração do

escoamento (dp/dx<0 ou dUe/dx>0), o escoamento é mais estável do que quando

o escoamento está desacelerando (dp/dx>0 ou dUe/dx<0). Para números negativos

de Λ = (δ2
1/ν)(dUe/dx) , o Reδ1 no ponto de indiferença é menor do que 520.

O efeito da temperatura de superfície, ou da transferência de calor, pode ser esti-

mado considerando a dependência da viscosidade. Pode-se escrever, na superfície,

que: (
d2U
dy2

)
w

=
−1
µw

(
dµ
dy

)
w

(
dU
dy

)
w

(C.15)

Se a superfície estiver numa temperatura mais alta que o escoamento de ar,

T w>T∞[20?], o gradiente de temperatura na parede é negativo e o termo
(

dµ
dy

)
w
< 0

. O gradiente de velocidade na parede é positivo, logo, teremos
(

d2U
dy2

)
w
> 0 na

parede. Para y → ∞ , o termo
(

d2U
dy2

)
w
< 0 . Logo há um ponto de inflexão, que

é condição suficiente para instabilidade do escoamento. Assim, se o fluido estiver

sendo aquecido, o escoamento sofre uma instabilização. Por outro lado, o resfria-

mento do ar causa uma estabilização.
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Figura C.2: Comparações das medições de Schubauer e Skramstad (1948) com as
previsões de Tollmien em 1927 (SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

O efeito da temperatura pode ser descrito por:

Reind = (Reind )∞

[
1 +

Tw − T∞
T∞

(
dµ
dT

T
µ

)
Aµ(Pr∞)

]
(C.16)

Para placas planas com Tw constante, Aµ(Pr∞) = −1.2 . Outras condições,

como fluxo de calor constante na parede ou densidade variável com a temperatura

foram tabelas por HERWIG e SCHAEFER (SCHLICHTING; GERSTEN, 2000, apud).

A Fig. C.5 apresenta o efeito da temperatura de superfície nas curvas de estabi-

lidade neutra.

C.3 Estabilidade Linear por meio do Método e9

O cálculo de engenharia mais utilizado para prever a transição, do regime laminar

para o turbulento, em escoamentos de camadas-limite em torno de aerofólios é o

chamado método e9.

O método e9 fornece respostas satisfatórias para objetivos de engenharia, pois

as pequenas perturbações, observadas na condição de transição natural, permitem

a aplicação da teoria de estabilidade linear com sucesso.

Porém quando o processo de transição natural é contornado (bypass), devido a

perturbações finitas de maior intensidade sofridas pela camada-limite, o mecanismo
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Figura C.3: Curvas de estabilidade neutra para vários gradientes de pressão,
representado pelo fator de gradiente de pressão Λ = (δ2

1/ν)(dUe/dx)
(SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

de amplificação não-linear é dominante e o desenvolvimento da transição não pode

mais ser descrito mais pelas equações de estabilidade linear.

C.4 Previsão do início da transição laminar-
turbulenta

A equação de Orr-Sommerfeld pode ser escrita como:

υ

(
∂4φ

dy4
− 2α

∂2φ

dy2
+ α4φ

)
= i
[

(αu − ω)
(
∂2φ

dy2
− α2φ

)
− α∂

2u
dy2

φ

]
(C.17)

onde u é o perfil de velocidades na direção do escoamento e φ(y ) ≡ φr + iφié a

amplitude complexa da perturbação da função de linha de corrente ψ’, definida por:

u′ =
∂ψ′

∂y
e v ′ = −∂ψ

′

∂x
(C.18)

O comprimento de onda das perturbações é definido como λ = 2π
/
α, onde
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Figura C.4: Reδ1 no ponto de indiferença em função do fator de gradiente de
pressão Λ = (δ2

1/ν)(dUe/dx) (SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

α = αr + iαi é o número de onda, e a freqüência angular é definida comoω = ωr +

iωi . A amplificação espacial das perturbações é relacionada com α e a amplificação

temporal com ω.

A equação de Orr-Sommerfeld adimensionalizada é escrita como:

∂4φ

dy4
− 2αl

∂2φ

dy2
+ α4

l φ = iRe ·
[

(αl ū − ω̄)
(
∂2φ

dy2
− α2

l φ

)
− αl

∂2ū
dy2

φ

]
onde, αl = α · l , ū = u

u0
, ω̄ = u0ω

l e Re = u0 l
υ

Na parede as condições de contorno são:

ȳ = 0⇒ φ = 0 e
∂φ

∂y
= 0

No escoamento ao longe (y →∞), as condições de contorno são:

ȳ = δ ⇒
(
D2 − ξ2

1

)
φ + (ξ1 + ξ2) (D + ξ1)φ = 0 e (D + ξ2)

(
D2 + ξ2

1

)
φ = 0 (C.19)
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Figura C.5: Curvas de estabilidade neutra para várias temperaturas de parede T w

/T∞ (WHITE, 2000)

onde

D ≡ d
/

dȳ e ξ2
1 = α2

l , ξ2
2 = ξ2

1 + i · Re (αl · ū − ω̄) (C.20)

C.5 Descrição do Procedimento de cálculo

Para calcular a transição utilizando o procedimento en é necessário o cálculo

das taxas de amplificação (-αi ) em função de Re (ou x) numa faixa de freqüência

dimensional ω∗ = ω̄ · u0

/
l .

Os cálculos de estabilidade linear são precedidos pela solução da camada-limite

laminar, para dada distribuição de velocidade ao longe ue(x)e Re do escoamento

livre, que fornece o perfil de velocidades médio u(y ) e sua segunda derivada u′′(y ).

A resolução da equação da estabilidade linear começa quando o escoamento atinge

um valor de Reδ∗ = ueδ∗
υ

um pouco maior do que o número crítico Reδ∗,crit = ueδ∗
υ

, no

ramo inferior da curva de estabilidade neutra (αi = 0) num local x1.

O procedimento pode ser resumido em:

1) em x1, sabe-se u, u′′ e Re, acha-se o ponto 1 (fig 1), αr e ω na curva de

estabilidade neutra (αi = 0);

2) a partir do ponto 1, traça-se a linha 1 com ω* constante;

3) em x2, sabe-se u, u′′ e Re, acha-se o ponto 2 (fig 1), αr e ω na curva de

estabilidade neutra (αi = 0);
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4) a partir do ponto 2, traça-se a linha 2 com ω* constante;

5) com Re do ponto 2 e ω* do ponto 1 acha-se o ponto 1a eα = αr + iαi ;

6) encontram-se os pontos 2b e 1b de forma similar ao passo (5);

Figura C.6: Estratégia para cálculo da transição por meio do método en (CEBECI,
2000)

Para cada freqüência dimensional ω* (linhas na Fig. 11), a taxa integrada de

amplificação (expoente n) é definida por:

n = −
∫ x

x0
αi · dx (C.21)

Onde x0 é o valor de x na curva de estabilidade neutra para uma certa freqüência

(início das linhas 1, 2 e 3 na Fig. C.6), os valores de αi são avaliados nos pontos na

linha de freqüência constante (por ex. 1a, 1b) que cruzam os Re associados com os

locais x (no caso, x2 e x3).

Este procedimento resulta em várias curvas de freqüência constante, Fig. C.7,

que tem como envelope o fator de amplificação máximo. A transição é computada

quando o fator de amplificação atinge um valor entre 8 e 9 (CEBECI, 1989b; CEBECI,

1999).

De acordo com a teoria de amplificação espacial (ARNAL, 1994), a amplitude de

onda A no ponto x pode ser relacionada com sua amplitude inicial de onda A0 no seu

ponto neutro x0 por:
A
A0

= exp
∫ x

x0

−αidx (C.22)

Smith e Gamberoni (1956) e, em paralelo, van Ingen (1956) correlacionaram

dados experimentais e verificaram que o fator de amplificação n era praticamente

constante (7<n<9) no ponto de transição medido. O que significa que a rota para a

transição é iniciada quando a onda T-S mais amplificada se torna e7 (= 1097) a e9

(= 8103) maior do que sua amplitude inicial.
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Figura C.7: Variação do fator de amplificação integrada com a distância e
frequência para escoamento com gradiente de pressão nulo (CEBECI, 2000)

O princípio do método en é apresentado na Fig. C.8. Para cada frequência fixa

f 1, associada com a frequência angular dimensional ω1*, a onda passa primeiro por

uma região estável, é amortecida até x0, amplificada até x1, e amortecida novamente

depois a jusante de x1.

A solução da equação de Orr-Sommerfeld para cálculo do fator de amplificação

integrada pode ser feita por meio de métodos assintóticos aproximados, no entanto,

a solução numérica por meio de diferenças finitas resulta em melhor aproximação.

Cebeci (1989b), Cebeci (1999) recomenda o uso do esquema da caixa de Keller

(1970) seguindo o procedimento acima descrito.

O efeito da turbulência do escoamento livre pode ser parcialmente levada em

consideração pela seguinte expressão empírica desenvolvida por Mack (CEBECI,

1989b; CEBECI, 1999):

n = −8, 43− 2, 4 · ln Tu (C.23)

onde Tu =
√

u'2

u∞
é o nível de turbulência do escoamento livre. Pode-se notar que

se Tu=2.98%, o fator n=0, logo, a transição é do tipo “bypass”, ou seja, os mecanis-

mos lineares de instabilização são contornados. Com base em dados experimentais

de aerofólios, a Eq. (C.23) extrapola o uso da análise linear de estabilidade para es-

coamentos com níveis turbulência mais altos. Então o método não é mais chamado

de e9, mais sim de en. É importante notar que o limite crítico de amplificação ncrit = e9

pode não ser observado em voos, que pode apresentar 11 ≤ ncrit ≤ 13 (CEBECI,

1999).

A transferência de calor na parede pode desestabilizar (aquecimento) ou estabi-
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Figura C.8: O princípio do método en (ARNAL, 1994)

lizar (resfriamento) o escoamento laminar de gases. Arnal (1994) apresenta resulta-

dos satisfatórios nas comparações das previsões do método en com dados de testes

experimentais, no quais há transferência de calor na parede.

C.6 Descrição Breve do Código STPD2

O programa STP2D de Cebeci (2004) consiste de uma rotina principal, MAIN, e

quatro subrotinas, VELPRO, CSAVE, NEWTON e NEWTONI. A descrição de cada

uma é a que se segue:

C.6.1 Sub-Rotinas do STPD2

MAIN Na rotina principal são identificados o número total de posições x (NXT )

e posição na qual se inicia o cálculo de estabilidade (NX ). Além disto também é

identificado o requerimento para estabilidade neutra (IXT = 0) ou transição. Para

este último caso também é necessário especificar o número de frequências a serem

calculadas; isto é feito escolhendo-se um valor entre 1 e 20 para a variável IXT , na

qual o valor 1 implica no cálculo para uma só frequência, 2, para duas frequências e

assim por diante.
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O cálculo das curvas de estabilidade neutra requerem a especificação da velo-

cidade externa adimensional UE (I)
(
≡ ue/u∞

)
com função da distância até a su-

perfície S (I)
(
≡ s/L

)
, em conjunto com o número de Reynolds Rl

(
≡ u∞L/ν

)
, um

comprimento de referência L e velocidade UINF (u∞). O número de Reynolds de

estabilidade é calculado utilizando-se Rx dado por:

Rx = ue

(s
L

)
RL (C.24)

O cálculo dos autovalores α e ω em NX = NX0 (s = s0) também precisam de uma

estimativa inicial do número de Reynolds correspondente ao seu valor em s0. Existem

diagramas com linhas de estabilidade já construidas, sendo necessária atenção as

escalas de comprimento e velocidade utilizadas na estimativa dos autovalores. Elas

devem ser as mesmas utilziadas no STP.

A rotina MAIN se utiliza da subrotina VELPRO para o cálculo dos perfis de velo-

cidade u e u′′ utilizados na equação de estabiliade. A subrotina NEWTON calcula a

estabilidade neutra, enquanto NEWTONI calcula os fatores de amplificação αi e os

fatores n.

VELPRO Os perfis de velocidade para o STP podem ser obtidos por meio de

qualquer método de camada-limite ou serem analiticamente gerados. Em escoa-

mentos externos, assume-se o uso do programa BLP2. Os valores de entrada KX

e NP, desta subrotina, referem-se à estação NX e aos pontos j , (J) nos quais os

perfis são calculados. Especificando-se U (J)
(
≡ f ′

)
e V (J)

(
≡ f ′′

)
como função de

ETA (J)
(
≡ nj

)
, UUDP (J)

(
≡ u′′

)
é calculado pela diferenciação de V (J) em relação

a η

CSAVE Esta subrotina calcula as soluções da equação de Orr-Sommerfeld para

um certo conjunto de α e ω quando se necessita da curva de estabilidade neutra ou

quando se quer determinar a posição do início da transição, utilizando αr ou αi . A

subrotina CSAVE possui também possui o algorítimo de eliminação de blocos para a

solução de sistemas.

NEWTON Para estimativas iniciais de ALFA (≡ alphar ) e OMEGA (≡ ω), a subro-

tina se utiliza do método apresentado em Cebeci (2004). Os valores das quantidades

de perturbação DALFA (≡ δαr ) e DOMEGA (≡ δω) são calculados.

Após convergência das iterações, as frequências dimensionais WSO (IX ) (≡ ω∗)

são calculadas e mostradas para cada estação NX , e cada frequência correspon-
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dente, IX , junto a valores de α e ω, é guardada e servem de estimativa inicial para a

próxima posição NX .

Também são guardados valores de UM (≡ f0), UMA
(
≡ ∂f0/∂α

)
,

UM0
(
≡ ∂f0/∂ω

)
, UMR

(
≡ ∂f0/∂R

)
, UE e REY .

NEWTONI Para cada valor de frequência dimensional ω∗, um valor do fator de

amplificação n é calculado. Este resultado é utilizado na solução da equação de Orr-

Sommerfeld com CLOGA correspondendo ao expoente n no método en. O valor de

n pode ser obtido por:

n = −
∫ ξ

ξ0

(
αiR
ξ

)
dξ (C.25)



248

APÊNDICE A -- EFEITO DA TRANSFÊRENCIA

DE MASSA NA CAMADA-LIMITE TÉRMICA

A.1 Modelo de Evaporação da Água

Análise de sensibilidade do efeito da evaporação na convecção de calor

Frações em Massa

MH2OG =
PvapG

29/18 · Par − 11/18 · PvapG

MH2OS =
PvapS

29/18 · Par − 11/18 · PvapS

Força motriz (driving force) de transferência de massa

Bm =
MH2OG − MH2OS

MH2OS − 1

Propriedades termodinâmicas

Tfilme =
Tar + Tagua

2

PDAB = 2, 634 ·
(

Tfilme + 273, 15

298

)1,5

Avaliação da Transferência de Massa

Coeficiente de transferência de massa com efeito da transpiração

g∗m =
(
h0/cpar

)
· Le2/3

ar

Fluxo de evaporação

Mevap = g∗m · ln (1 + Bm)



A.1 Modelo de Evaporação da Água 249

Avaliação da influência da evaporação na camada-limite térmica

Modelo: velocidade ao longe variável (iterativo)

Coeficiente de transferência de calor para o modelo

h = h0 · k

Parâmetro de insuflamento para transferência de calor do modelo

bh = Mevap · cpar/h

Fator para redução do coeficiente de transferência de calor com insuflamento

pelo modelo

k =
ln (1 + bh)

bh

Parâmetro de insuflamento para transferência de momento

F =
Mevap

ρar · V∞

A.1.1 Regime Turbulento

Cálculo de hx para velocidade constante

StL =
0, 0287

0, 8
· Re−0,2

L · Pr−0,4
ar

ReL =
V∞ · L

µar/ρar

StL =
h0

ρar · cpar · V∞

A.1.2 Resultados

Na Tabela A.1 é mostrado o efeito da variação da temperatura da água sobre o

fator de redução de h por h0.

As Figuras A.1(a) e A.1(b) mostram respectivamente o efeito da variação da tem-

peratura da água no parâmetro de insuflamento Bh e no fator de redução de h por

h0.
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Tabela A.1: Efeito da variação da Temperatura da Água

Caso Tagua Mevap F bh k

1 10 0,002323 0,00004669 0,005861 0,9971
2 20 0,005605 0,0001147 0,0142 0,9929
3 30 0,01133 0,000236 0,02892 0,9858
4 40 0,02105 0,0004461 0,05441 0,9736
5 50 0,03733 0,0008046 0,0985 0,9533
6 60 0,06469 0,001418 0,1768 0,9208
7 70 0,1122 0,0025 0,3263 0,8654
8 80 0,2019 0,004573 0,662 0,7673
9 90 0,2809 0,006412 1,028 0,6878
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Figura A.1: Parâmetros de Insuflamento

Na Tabela A.2 é mostrado o efeito causado na temperatura da água modificando

a taxa de insuflamento F , o número de Mach M , a altitude alttunel e a temperatura do

ar Tar .

A.1.3 Conclusão

De acordo com os resultados obtidos, quando a temperatura da água está abaixo

de 50◦C a correção do número de Stanton é menor do que 5%. Isto significa que

para os casos estudados no presente trabalho o efeito da transpiração é desprezível.

Mesmo assim a correção foi implementada no modelo de antigelo desenvolvido no

presente trabalho.

A.2 Validade da Correção para Regime Laminar

A falta de dados experimentais no caso laminar pode ser suprida pela dispo-

nibilidade de soluções análiticas da camada-limite.O modelo proposto por Spalding
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Tabela A.2: Combinações de M ,Tar ,alttunel e F

Caso Tagua Mevap h0 V∞ M Tar alt tunel F
[C]

[
kg/(sm2)

] [
W/(m2K)

] [
m/s

]
[C] [ft]

1 28,87 0,006072 211,3 93,77 0,3 -30 0 0,00005
2 31,15 0,006076 213,9 99,39 0,3 0 0 0,00005
3 14 0,002869 115,3 93,77 0,3 -30 20000 0,00005
4 18,66 0,002854 116,3 99,39 0,3 0 20000 0,00005
5 91,32 0,2179 198,1 93,77 0,3 -30 0 0,002
6 91,4 0,2201 201,6 99,39 0,3 0 0 0,002
7 70,36 0,1037 108,6 93,77 0,3 -30 20000 0,002
8 70,5 0,1046 110,4 99,39 0,3 0 20000 0,002
9 25,27 0,002037 88,09 31,26 0,1 -30 0 0,00005
10 27,99 0,002036 89,1 33,13 0,1 0 0 0,00005
11 10,83 0,0009619 48,06 31,26 0,1 -30 20000 0,00005
12 16,29 0,0009553 48,43 33,13 0,1 0 20000 0,00005
13 88,66 0,07296 82,46 31,26 0,1 -30 0 0,002
14 88,77 0,07366 83,93 33,13 0,1 0 0 0,002
15 67,81 0,03472 45,2 31,26 0,1 -30 20000 0,002
16 67,99 0,035 45,96 33,13 0,1 0 20000 0,002

(1963):
g

G∞
=

C1µ
1/2GC2

∞(∫ x
0 GC3
∞dx

)1/2

A comparação é observada na Fig. A.2, onde as constantes C1, C2 e C3 foram

definidas a partir de cálculos analíticos, considerando gradiente de pressão nulo. Na

Tabela A.3 observa-se os valores das constantes calculadas em função de B. Foi

adotado um g/g∗ médio, integrando-se a equação acima numa corda de compri-

mento L.

Tabela A.3: Valores de C1, C2 e C3 para Pr = 0.7

B C1 C2 C3

-0,9 1,85 0,05 1,1
-0,6 0,812 0,15 1,3
0,0 0,418 0,435 1,87
1,0 0,244 0,65 2,3
3,0 0,316 1,15 3,3
9,0 0,060 1,90 4,8

A.2.1 Conclusão

Para o caso laminar, o modelo de correção de coeficiente de transferência de

calor devido aos efeitos da transpiração foi considerado satisfatório.
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Figura A.2: Comparação do caso laminar com o modelo proposto

A.3 Validade da Correção para Regime Turbulento

A.3.1 Condições do Teste

Para os casos simulados foram adotadas as seguintes condições: Temperatura

do ar entre 60◦F e 70◦F ; Velocidade do ar entre 20 pés/s e 40 pés/s; Pressão do ar

igual a 30 inHg.

Segundo Whitten (1967), a seguinte equação relaciona St com Re∆2 :

StPr0.5 = 0.0125Re−0.25
∆2

(
ln(1 + B)

B

)1.25

(1 + B)0.25 (A.1)

A.3.2 Resultados

Como pode ser observado nos gráficos a seguir, o modelo proposto é coerente

com os dados experimentais da literatura (WHITTEN, 1967). A Fig. A.3(a) mostra

o comportamento do St em função do Re∆2 para diferentes valores de F . Já a Fig.

A.3(b) apresenta a correção de St em função do parâmetro de insuflamento B. A

proximidade das linhas contínuas aos dados experimentais, em ambos os gráficos,

deixam claro que o modelo é representa satisfatoriamente os efeitos.

Kays e Moffat (1975) testaram o modelo de correção com 14 condições de teste

diferentes, abordando os casos de insuflamento (F > 0) e sucção (F < 0). O autor

conclui que o modelo fica satisfatoriamente próximo ao conjunto de pontos obtidos

experimentalmente, como observado na Fig. A.5.

A Fig. A.4 apresenta os resultados experimentais e os cálculos realizados por

Whitten (1967) para os casos de degrau de transpiração, degrau de temperatura e
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Figura A.5: Correção do Número de Stanton para vários valores de F

degrau de ambos. Essas condições de teste demonstram que há um efeito de história

(inércia dinâmica) do escoamento quando ocorrem mudanças súbitas de condições

de contorno. Esses efeitos foram desconsiderados no presente modelo, pois as tem-

peraturas de superfície ficam abaixo de 50◦C e a taxa de insuflamento é muito baixa

para esses efeitos fiquem importantes.

A.3.3 Conclusões

O fator de correção k , adotado no presente modelo, adere a um grande número

de resultados experimentais obtidos por Kays e Moffat (1975) e Whitten (1967).

Para as taxas baixas de insuflamento encontradas no presente trabalho, o efeito

instantâneo da transpiração na transferência de calor é considerado, mas os efeitos

são desprezados.

A correção de St foi implementada no programa de simulação de antigelo para as

regiões laminares e turbulentas, mesmo que, no casos-teste adotados no presente

trabalho, a temperatura de superfície seja menor que 50◦C e a correção seja menor

do que 5%.
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APÊNDICE B -- VERIFICAÇÃO DOS

RESULTADOS NUMÉRICOS PARA OS CASOS

ERCOFTAC

B.1 Definição dos Casos

Tabela B.1: Casos Selecionados ERCOFTAC

casos T3A T3AM T3C2 T3C5

ReL (106) 0,53 2,02 0,6 1,13

Tu [%] 3,0 0,87 2,4 2,45

V∞ [m/s] 5,2 19,53 5,67 9,65

ρ∞ [kg/m3] 1,21 1,19 1,18 1,21

B.2 Fatores Críticos de Amplificação

O fator de amplificação máxima das instabilidades lineares, ncrit , desenvolvido

por Mack (1977) para escoamentos de baixo Tu com base em resultados da análise

linear, é dado por:

ncrit = −8, 43 − 2, 4 · ln
(
Tu′
)

(B.1)

Para obter resultados para níveis de turbulência mais altos, Tu > 2.98%, Drela

(1998) modificou a 5.14 com a definição de:

Tu′ = 2, 7 tanh
(

Tu

2, 7

)
(B.2)

Com base em dados experimentais, van Ingen (2008) propôs que a região de

transição laminar-turbulenta poderia ser estimada por meio da análise de estabilidade

linear levando em consideração os efeitos da turbulência ao longe. A correlação para

o início da transição proposta pelo autor é:



B.3 Caso T3A 256

N1 = 2, 13 − 6, 1810 · log (Tu) (B.3)

E o término da região de transição é dado por:

N2 = 5 − 6, 1810 · log (Tu) (B.4)

B.3 Caso T3A
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Figura B.1: Caso T3A - coeficiente de Atrito - Cf - Tu = 3, 0% - gradiente de pressão
nulo ao longo da placa - correlação algébrica
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Tabela B.2: Caso T3A - Tu = 3, 0%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 0,300 0,846 0,300 1,533
f [Hz] 52,02 34,46 52,02 26,76
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Figura B.4: Caso T3A - Tu = 2, 9% - gradiente de pressão nulo - estabilidade linear
diferencial

Tabela B.3: Caso T3A - Tu = 2, 9%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 0,387 0,873 0,300 1,533
f [Hz] 52,02 34,46 52,02 26,76
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B.4 Caso T3AM
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Figura B.5: Caso T3AM - Coeficiente de Atrito - Cf - Tu = 0, 87% - gradiente de
pressão nulo ao longo da placa - correlação algébrica
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Figura B.7: Caso T3AM - Tu = 0, 5% - gradiente de pressão nulo - correlação
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Figura B.8: Caso T3AM - Coeficiente de Atrito - Cf - Tu = 0, 5% - gradiente de
pressão nulo ao longo da placa - correlação algébrica
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Tabela B.4: Fatores Críticos de Amplificação - Caso T3AM - Tu = 0, 87%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 0,621 0,636 0,527 1,250
f [Hz] 265,99 265,99 310,73 189,36
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Figura B.10: Caso T3AM - Tu = 0, 34% - gradiente de pressão nulo - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.5: Fatores Críticos de Amplificação - Caso T3AM - Tu = 0, 34%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 1,250 1,250 1,123 1,250
f [Hz] 189,36 189,36 189,36 189,36
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B.5 Caso T3C2
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Figura B.11: Dados experimentais da velocidade na borda da camada-limite e
resultados das interpolações - gradiente de pressão variável
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Figura B.12: Caso T3C2 - Coeficiente de Atrito - Cf - Tu = 2, 4% - gradiente de
pressão variável - correlação algébrica
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Figura B.13: Caso T3C2 - Tu = 2, 4% - gradiente de pressão variável - correlação
algébrica
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Figura B.14: Caso T3C2 - coeficiente de atrito - Cf - Tu = 2, 0% - gradiente de
pressão variável - correlação algébrica
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Figura B.15: Caso T3C2 - Tu = 2, 0% - gradiente de pressão variável
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Figura B.16: Caso T3C2 - Tu = 2, 4% - gradiente de pressão variável - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.6: Fatores Críticos de Amplificação - Caso T3C2 - Tu = 2, 4%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 1,167 1,167 0,944 1,167
f [Hz] 8,15 8,15 49,49 8,15

 0.001

 10000  100000  1e+06  1e+07

C
f

Res

experimental
BLP2C

(a) Coeficiente de Atrito - Cf

 0

 0.5

 1

 1.5

 2

 2.5

 3

 0  0.2  0.4  0.6  0.8  1  1.2  1.4

n=
ln

(A
/A

0)

x [m]

STP2D
ncrit Mack
ncrit Drela

(b) Amplificação, n, e Critérios, ncrit

Figura B.17: Caso T3C2 - Tu = 3.0% - gradiente de pressão variável - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.7: Fatores Críticos de Amplificação - Caso T3C2 - Tu = 3, 0%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 0,950 1,183 0,950 1,183
f [Hz] 47,71 4,72 47,71 4,72
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B.6 Caso T3C5
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Figura B.18: Coeficiente de atrito - Cf - Caso T3C5 - Tu = 2, 45% - gradiente de
pressão variável - correlação algébrica
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Figura B.19: Caso T3C5 - Tu = 2, 45% - gradiente de pressão variável - correlação
algébrica
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Figura B.20: Caso T3C5 - Tu = 3, 0% - gradiente de pressão variável - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.8: Fatores Críticos de Amplificação - Caso T3C5 - Tu = 3, 0%

casos nmack ndrela N1 N2

s [m] 0,950 1,167 0,950 1,167
f [Hz] 95,15 10,36 95,15 10,36
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Baixar livros de Meteorologia
Baixar Monografias e TCC
Baixar livros Multidisciplinar
Baixar livros de Música
Baixar livros de Psicologia
Baixar livros de Química
Baixar livros de Saúde Coletiva
Baixar livros de Serviço Social
Baixar livros de Sociologia
Baixar livros de Teologia
Baixar livros de Trabalho
Baixar livros de Turismo
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