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RESUMO

Ha a necessidade de prevenir formagao de gelo nas asas e nos estabilizadores
de aeronaves, pois as formas de gelo podem causar a degradacado do desempenho
aerodindmico, o aumento de peso, bem como dificuldades de controle e manobra
que, em casos criticos, leva a uma diminuicdo da margem de seguranga operacional.
Quando as aeronaves atravessam nuvens com goticulas de agua sub-resfriadas, ou
seja, em equilibrio metaestavel, o crescimento de gelo ocorre nas superficies nao
protegidas. Usualmente, os sistemas antigelo térmicos de aerofélios sédo projetados,
desenvolvidos e certificados com o auxilio de programas de simulacdo numérica. O
presente trabalho visa desenvolver e implementar um modelo matematico para pre-
ver a transferéncia de calor e massa no escoamento bidimensional bifasico em torno
de aerofdlios de uso aeronauticos, equipados com sistema de antigelo térmico ope-
rando em regime permanente. Em condigbes de formacao de gelo, € necessario
aquecer o bordo de ataque e controlar a temperatura da regido protegida para que
nao ocorra formacao de gelo. O sistema de aquecimento compensa os efeitos do
resfriamento imposto principalmente pelos mecanismos acoplados de evaporacao e
transferéncia de calor por convecgao, que sao causados pelo escoamento do ar car-
regado de goticulas sub-resfriadas e pelo escoamento da agua liquida residual. O
modelo devera estimar a distribuicado de temperaturas de superficie e o coeficiente
de transferéncia de calor com precisao ao uso em aplicacées aeronauticas. O pre-
sente trabalho implementou novos submodelos para: 1) estimar a molhabilidade da
superficie do aerofélio por meio de um modelo matematico para caracterizar o esco-
amento da agua liquida residual na padréao de filme e de filetes; 2) avaliar o compor-
tamento dindmico e térmico da camada-limite laminar e turbulenta por meio de anali-
ses integral e diferencial, que considera efeitos do gradiente de presséo, da transicao
laminar-turbulenta, da transpiracao e da nao uniformidade de temperatura da super-
ficie e 3) estimar o inicio e o término da regiao de transigdo laminar-turbulenta. O
presente trabalho seguiu um processo de desenvolvimento de codigo numérico que:
verificou os resultados de cada submodelo separadamente para depois implementa-
dos no modelo do antigelo; validou os resultados da simulacdo de desempenho do
sistema antigelo com os novos submodelos implementados. Os resultados obtidos
foram considerados satisfatérios para o0 modelo do antigelo que utilizou os submo-
delos de ruptura de filme e formagéo de filetes pelo critério da Energia Mecéanica
Total Minima, de camada-limite diferencial compressivel e de previsao da transicao
laminar-turbulenta por correlagdes algébricas, que consideraram efeitos do gradiente
de pressao e do nivel de turbuléncia 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

area da interface i, m?

area da base do filete, m?

forca motriz para a transferéncia de calor
forga motriz para a transferéncia de massa
corda do aerofélio, m

coeficiente de atrito local, 7/(1/2 - pe - U2)
coeficiente de pressao, (0 — Puo)/(1/2 - pe - V2)
calor especifico, J/(kg - K)

difusividade massica, m?/s

energia mecanica total, J

energia mecanica total por area de filme, J/m?

fator de molhabilidade, Anonada/ Atotal

funcdo de Helmholtz, J

fator de molhabilidade gerado pela presenca dos filetes

fator de molhabilidade na direcdo do escoamento gerado pelo desapareci-

mento da agua liquida
fluxo massico p - Ue, kg/(s - m?)

condutancia de transferéncia de massa, kg/(s - m?)

fungéo auxiliar, —1/4 cos® a — 13/8cos a + 15a/8sina — 3/2asin

fator de forma, H = §; /0

altura critica de filme na posicao de ruptura, m

coeficiente de transferéncia de calor por convecgéo,W/(m?- K)



h* altura critica adimensional na posi¢ao de ruptura do filme continuo de liquido,
(p72h3)/ (BpPoyg)

h, altura do filete na posicao de ruptura, m

h(w) altura do filete,R(cos # — cosa)), m

i entalpia especifica, J/kg

i entalpia especifica, J/(kg-K)

k condutividade térmica, W/(m - K)

Ks altura da rugosidade tipo grdo de areia, m

Le nimero de Lewis, Cp - Daguaar - p/k

li localizagédo do ponto de quebra para aproximacao de degraus
I(\) funcao do gradiente de pressao na Eq. (4.5)

LWC contetdo de agua liquida, g/m®

m vazao massica, kg/s

m gradiente de pressao no escoamento laminar similar sobre cunha
Ma  numero de Mach

mfyo fragdo massica de vapor d’agua na mistura

b inclinagdo da rampa no ponto de quebra n

m,  degrau no ponto de quebra j

MVD diametro volumétrico mediano, pm

an localizagédo do ponto de quebra para aproximagao de rampas
n.;; fator de amplificacdo maxima das instabilidades lineares

Nu numero de Nusselt local do escoamento bifésico, (hy - S)/Kar = Sta-Res-Pra,
p pressao, Pa

Jou pressao na camada-limite, (ud:B/dX)/(p1/zT$/2)

Pmist Pressao total da mistura ar-vapor d’agua, Pa

Pr ndmero de Prandtl, ;1 - c,/k
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I:‘ecrit
Re As

R652

Reo

Rek

Sm

St

nimero de Prandtl, v - p - ¢,/ k

presséao parcial de vapor saturado, Pa

fluxo de calor, W/m?

taxa de transferéncia de calor perdido para o escoamento gasoso, W
fluxo de calor médio turbulento, W/m?

raio do filete, m

fator de recuperacéo

valor critico de Re para inicio da transi¢cao laminar-turbulenta
numero de Reynolds baseado na espessura de entalpia ue - Ay /v,

nuamero de Reynolds baseado na espessura de quantidade de movimento,

Ue'(;g/l/

nuamero de Reynolds baseado na corda e velocidade do escoamento livre,

Voo - C/Vsr

Reynolds baseado na altura da rugosidade Ugks/ v

Re com base no desvio padrdo da regido de transi¢ao ue - 0 /v
Re com base na posigdo média da regido de transigdo ue - Sy /Vair
Re com base na distancia na superficie do aerofélio, ue - S/v;
raio médio do filete no volume finito, 1/2 - (Ryy + Rin), M
resisténcia térmica, K/W

distancia na direcao do escoamento a partir da estagnagéao, m
posicdo média da regiao de transi¢cao laminar-turbulenta, m
ndmero de Stanton local, h/(p - ue - Cp)

temperatura, °C ou K

temperatura na camada-limite, [(T,, — T)(7w/p)"21/1(d,,/(pC))]
temperatura total, °C ou K

coeficiente de transferéncia de calor global, W/(m?- K)



u velocidade dentro da camada-limite, paralela a superficie do aerofélio, m/s
Ue velocidade do escoamento na borda superior da camada-limite, m/s
u* velocidade dentro da camada-limite, U/ur

velocidade média do escoamento, m/s

<l

ur  velocidade de cisalhamento, (1,,/p)'/?

4 velocidade, m/s

v velocidade dentro da camada-limite, normal a superficie do aerofélio, m/s
Vs velocidade do filme de agua liquida, m/s

7 velocidade média do filme de agua liquida, m/s

vy velocidade de transpiragdo na camada-limite, v,,/ur

w distancia na interface solido-liquido do filete, 0 < w < Rsina, m

wg  trabalho minimo de adeséo sélido-liquido por unidade de area, J/m?

y distancia normal a superficie do aerofélio, m

y* coordenada y dentro da camada-limite, yur/v

o desvio padrao da regido de transigdo, m
Subscritos
0 y=0

ar escoamento gasoso da mistura ar e vapor d’agua
anti  aquecimento do antigelo

cin  cinética

d goticula de agua sub-resfriada

e borda externa da camada-limite

entra entrada do volume finito

G posi¢do no escoamento gasoso da mistura ar-vapor d’agua na borda superior
da camada-limite



imp  incidéncia de goticulas de agua liquida sub-resfriadas
o0 escoamento ao longe nao perturbado pelo aerofdlio
int liquido-vapor, se molhado, ou sélido-vapor, se seco
iso  escoamento sobre superficie isotérmica

lam  referente ao escoamento laminar

sl solido-liquido

v liquido-vapor

m posicao meédia da regiao de transi¢ao

rec  referente a recuperagao

ref referéncia T=273,15 K

sai  saida do volume finito

S posicao logo acima da superficie da agua liquida

s superficie sélida do aerofdlio

stag ponto de estagnacao do aerofdlio

sup  superficial

t término da regido de transicao laminar-turbulenta
T total
tr inicio da transicao (onset)

turb  referente ao escoamento plenamente turbulento

agua agua liquida ou vapor

Simbolos Gregos

p massa especifica, kg/m®

« angulo de contato

« angulo de ataque

ol intermiténcia, fragdo de tempo na qual o escoamento é turbulento numa posi-
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altura do filme de agua liquida, m
espessura da camada-limite de velocidades, u(d) = 0,99 * u,, m/s

espessura de deslocamento, f 1 — pu/(pele)dy, m
0

espessura de entalpia, [ pu/(peUe)(i — i)/ (ly — ig)dy, m
0

espessura de quantidade de movimento, f pu/(pele)(1 — u/ug)dy, m
0

espessura de condugao, k,/ha, M
comprimento do volume finito, m

diferenga de temperatura entre a temperatura de recuperacao e a da interface

liquido-vapor ou vapor-sélido, K

funcdo Gama, (2 f t# e ldt

parametro de gradiente de presséo

distancia entre centros dos filetes, m

distancia entre centros de filetes na posicao de ruptura do filme, m
viscosidade dinamica, Pa - s

viscosidade cinematica, m?/s

fungéo auxiliar, sin v — 1 sin® o — arcos

angulo entre a trajetdria das goticulas e a normal da superficie no ponto de

impacto

correcdo de area para a interface liquido-gés do filete, o/ sin «
massa especifica, kg/m®

tensao superficial, N/m

desvio-padrao da regido de transi¢ao laminar-turbulenta, m



T tensdo de cisalhamento, Pa

0 coordenada angular do filete, 0 < 0 < «
Sobrescritos
* indica o efeito da transpiracdo no niumero Stanton local entre a superficie da

agua liquida e o escoamento gasoso



1 INTRODUCAO

Uma das causas de acidentes aeronauticos, durante voo sob condi¢gées atmos-
féricas adversas, é a formacgao gelo em regides e equipamentos das aeronaves. A
presenca do gelo na superficie de uma asa, por exemplo, pode gerar uma degrada-
¢éao significativa do seu desempenho aerodinamico. No Anexo A sao apresentados

0s conceitos gerais envolvidos na formagao de gelo e na sua prevengao.

Outros equipamentos e sistemas também, como mostrados na Fig. 1.1, estdo
sujeitos a formacgéao de gelo, pois ficam expostos as condigcbes ambientais externas.
Alguns deles sdo: partes de motores, entradas de ar, antenas, sondas, sensores,

asas, aerofolios e parabrisas.

Para prevenir a degradacdo operacional da aeronave causada pela formacao
de gelo, sdo instalados sistemas térmicos ou mecanicos para manter as superficies

limpas. Existem dois tipos de sistemas térmicos:

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

formadas sobre a superficie durante um periodo de exposicao;

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

gelo sobre as superficies de interesse.

A maioria dos avides comerciais possuem sistemas térmicos de antigelo para
proteger a superficie das asas e dos estabilizadores horizontais. Se as superficies
dos aerofdlios apresentarem gelo acumulado, havera uma alteragdo do desempenho

aerodindmico que pode diminuir as margens de seguranga operacionais.

Na Fig. 1.2 sdo apresentados os efeitos de varios tipos de formagéao de gelo
na sustentacdo aerodindmica de um aerofélio. A presenca do gelo pode diminuir a
sustentacao, aumentar o peso, o arrasto e a minima velocidade de estol. Além disso,

pode afetar a manobrabilidade e controlabilidade da aeronave.

Os sistemas térmicos de antigelo mantém uma temperatura de superficie do
aerofélio acima da temperatura total de 0°C para prevenir a formagao de gelo. Usual-

mente, sistemas antigelo eletrotérmicos sdo compostos por conjuntos de painéis de
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aquecimento distribuidos na diregdo da envergadura, instalados lado a lado. Cada
painel possui varios elementos aquecedores, de comprimentos e poténcia diferen-
tes, instalados ao longo das superficies do intradorso e extradorso na diregao do
escoamento, principalmente nas regides sujeitas a maior incidéncia de goticulas sub-

resfriadas.

Dependendo da poténcia térmica fornecida pelo sistema antigelo ao aerofélio,

trés regimes de operagcao podem ser identificados:

1) totalmente evaporativo (fully evaporative): a poténcia de aquecimento fornecida
supera a demanda de resfriamento imposta pelas condicdes ambientais; a agua é
vaporizada dentro dos limites de captagéo de goticulas; logo ndo ha escoamento

de agua residual nas regides a jusante do limite de incidéncia;

2) evaporativo (evaporative): a poténcia de aquecimento fornecida supera a de-
manda de resfriamento imposta pelas condigdes ambientais, no entanto, a agua
liquida evapora numa posi¢ao a jusante do limite de captaado e a montante do

final da regido aquecida;

3) molhado (running wet): a poténcia de aquecimento fornecida é igual ou inferior
a demanda de resfriamento imposta pelas condicbes ambientais; a agua liquida
escoa para regides a jusante da regiao protegida e forma gelo residual (runback

ice).

Um programa confiavel de simulacdo térmica de aerofélios com sistemas de an-
tigelo pode ser utilizado nas fases de concepcéo, definicdo da arquitetura, projeto,
desenvolvimento e integracdo de sistemas. Pode ser também uma ferramenta util na
fase de certificacao, pois ajuda a definir a matriz de casos criticos e o planejamento
da campanha de testes. Se os resultados numéricos forem validados com dados
experimentais confidveis, o custo e a duragéo dos testes em tunel de gelo e de voo

sob condigdes de gelo podem ser minimizados.

No trabalho anterior (SILVA, 2002), foi desenvolvido e implementado um modelo
matematico para simular a operagao, em regime permanente, um sistema de antigelo
considerando que a agua residual escoa na forma de filme continuo, e utilizando uma
analise integral de camada-limite com regido de transicao laminar-turbulenta ajustada
pelo usuario. Os resultados numéricos obtidos foram satisfatérios para um conjunto

restrito de condi¢des operacionais e configuragdes do sistema antigelo. A faixa de

TKOHLMAN, D. L.; SAND, W. (The Univeristy of Kansas, Overland Park, Kansas, EUA) Aircraft
icing: meteorology, protective systems, instrumentation and certification. Material do curso de
especializagao.
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aplicacao do simulador numérico foi limitada devido ao conjunto de hipéteses ado-
tado para a modelagem matematica do escoamento de camada-limite, da transicao
laminar-turbulenta e do escoamento de agua 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-
cao. Nesses regimes, o escoamento de agua residual cobre a maior parte ou toda
a area protegida termicamente. Mesmo nos casos que as previsdes foram satisfaté-
rias, houve a necessidade de impor o inicio e término da regido de transi¢ao laminar-
turbulenta no escoamento da camada-limite de ar em torno do aerofélio. A definicéo
dos parametros de transicao foi feita com base nas observagdes experimentais e na
minimizacao dos desvios entre resultados numéricos e dados experimentais para o

coeficiente de transferéncia de calor global ao longo do aerofdlio.

A falta de um modelo de formagédo e escoamento de filetes de agua residual
na dissertacao de mestrado (SILVA, 2002), forcou a escolha do inicio e término da
regido de transi¢do para cada caso simulado de forma a fornecer resultados numé-
ricos de coeficiente de transferéncia de calor mais préximos dos dados experimen-
tais. Como a andlise integral de camada-limite ndo permitiu representar os efeitos
da histéria do escoamento causada pela variagdo de temperatura de superficie e de
gradiente de pressao, o ajuste da regido de transi¢cdo laminar-turbulenta também foi
utilizada para diminuir os desvios entre as previsdes numéricas e as medicées. Em
resumo, o ajuste dos parametros de transicao laminar-turbulenta encobriu algumas
incertezas e limitagbes da modelagem fisica e matemética. A regido de transicéo
ajustada, em alguns casos, tinha caracteristicas pouco comuns: o seu inicio (onset)
ocorria muito proximo do ponto de estagnacao do aerofélio, onde ha um escoamento
laminar estavel, indiferente as perturbacées do ambiente ou da superficie; e 0 seu
término ocorria bem a jusante da area protegida (s/c > 0.2), ou seja, tinha com-
primento mais longo do que o esperado para escoamento em torno de aerofélios
de uso aeronautico. Consequentemente, a previsao de transicao laminar-turbulenta
por correlacdes algébricas, tentativamente implementada no mestrado, nao forneceu
resultados préximos aos dados experimentais de temperatura nem de coeficiente de

transferéncia de calor.

Logo, foi necessério continuar o desenvolvimento do programa de simula¢ao nu-
mérica do desempenho térmico de sistemas de antigelo, iniciado na dissertacao 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 superficie do aerofdlio a jusante dos limites de captacao de goticulas de

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

+ tornar mais precisa a estimativa de coeficiente de transferéncia de calor e fluxo
massico de evaporagao por meio da modelagem da camada-limite térmica em

torno do aerofélio considerando os efeitos:

da variacao de temperatura de superficie do aerofélio,

do insuflamento causado pela evaporagao da agua liquida,

da variacdo de gradiente de pressdo no escoamento externo e

da ocorréncia da transi¢cao laminar-turbulenta;

« aumentar a aplicagdo do programa de simulacao para varias geometrias e mai-

ores faixas de condi¢cdes atmosféricas e de voo.
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1.1 Objetivo

O objetivo deste trabalho € prever a transferéncia de calor e de massa no esco-

amento bidimensional bifasico em torno de aerofélios de uso aeronautico equipados

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

cbes de formacao de gelo. Em resumo, a proposta de trabalho:

1)

estima a molhabilidade da superficie do aerofélio usando um modelo matematico
para o0 escoamento da agua liquida, que preveja a ruptura do filme continuo e a

formagéao de filetes;

avalia as camadas-limite dindmica e térmica, nos regimes laminar, transicional e
turbulento, em torno do aerofélio com superficie lisa nao isotérmica e com trans-

piragdo por meio de modelos integrais e diferenciais;

estima a posicao de inicio ("onset”) e término da regiao de transicao laminar-
turbulenta das camadas-limite dindmica e térmica por meio de correlagdes e mo-

delos algébricos;

valida os resultados numéricos com dados experimentais de temperaturas de su-
perficie e de coeficiente de transferéncia de calor obtidos na operacao de siste-
mas eletrotérmicos de antigelo em tuneis de vento sob condi¢cdes de formagao de

gelo.

1.2 Relevancia da Tese

Os trabalhos de simulagao 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 dindmica laminar e turbulenta por meio da anélise
integral, que pode apresentar desvios significativos nos casos de gradiente
pressdo adverso e variagdo de gradiente de pressdo (aceleracdo do escoa-

mento);

» consideraram que a superficie do aerofélio € rugosa, mas como a superficie
dos aerofélios com antigelo € aproximadamente lisa, a analise integral camada-

limite dindmica turbulenta superestimou o coeficiente de transferéncia de calor;
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« utilizaram analogia entre transferéncia de quantidade de movimento e transfe-
réncia de calor para estimar o coeficiente de transferéncia de calor por convec-
cao a partir do coeficiente de atrito, que perde a validade quando a superficie

nao é isotérmica e ha efeitos da evaporacao;

« admitiram a ocorréncia da transigao laminar-turbulenta de forma abrupta, na
qual a passagem do regime laminar para o turbulento ocorre instantdneamente,

Ou seja, que a regiao de transi¢ tem comprimento nulo;

* previram o inicio da regido de transi¢cdo por correlagbes empiricas, com a de

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

* ndo implementaram modelos de padrdes escoamento de agua liquida residual

para estimar a molhabilidade variavel da superficie.

Henry (1992) desenvolveu uma versao do programa de simulagcdo ONERAZ2D,

dedicada a simulagéo térmica de aerofélios com sistemas degelo e antigelo, que:

+ avaliou as propriedades da camada-limite dindmica e térmica por meio de dife-

rencgas finitas;

* ndo possuia modelos de padrées escoamento de 4gua liquida residual para

estimar a molhabilidade variavel da superficie.

Ainda no trabalho de Henry (1992), nao ha informacdes sobre o regime do esco-
amento, se laminar ou turbulento, nem como modelou a previsdo do inicio e término

da transi¢ao laminar-turbulenta e da sua intermiténcia.

Morency, Tezok e Paraschivoiu (1999a) implementaram o programa de simula¢ao
CANICE FD que:

+ avaliou as propriedades da camada-limite dinamica e térmica por meio de dife-

rencas finitas nos regimes laminar, transicional e turbulento.

« estimou inicio da transi¢gao laminar-turbulenta por meio da correlagcdo empirica
de Michel (1951), que é apropriada somente para transicao natural e ndo tem

efeitos do nivel de turbuléncia do escoamento livre;

* ndo implementou modelos de padrées escoamento de agua liquida residual
para estimar a molhabilidade variavel da superficie e, portanto, nem simulou
casos que tinham escoamento de agua liquida a jusante dos limites de capta-

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

* ndo previu a distribuicdo do coeficientes de transferéncia de calor em torno do

aerof6lio nos regimes laminar, turbulento e transicional;

+ utilizou medi¢des experimentais de coeficiente de transferéncia de calor;

* ndo previu nem o inicio nem o término da regido de transicdo laminar-

turbulenta;

+ estimou a molhabilidade parcial da superficie por meio de modelos de padrbes

escoamento da agua liquida residual.

Tabela 1.1: Contribuicoes de Trabalhos Anteriores

Caracteristicas

Caddigo Autor(es) Camadas- Molhabili- Regiao de Inicio e
Limite dade Transicao Término da
Transicao
ANTICE Al-Khalil etal. - padrédo de - -
(2001) escoamento
de filetes
ONERA Henry (1992)  diferencial - - -
CANICE FD Morency, diferencial - intermiténcia  Efeitos de
Tezok e Reynolds
Paraschivoiu
(1999a)
Mestrado Silva (2002) integral nao- - probabilistica  ajustado
isotérmico
Propostade presente tese diferencial padréo de intermiténcia  Efeitos de
Trabalho escoamento Re, gradiente
de filetes pressao e
nivel de
turbuléncia

A relevancia do presente trabalho € preencher as lacunas deixadas por trabalhos

anteriores, como destacado na Tabela 1.1, a saber:

 avaliar diferencialmente as camadas-limite térmica e dindmica no escoamento

em torno de aerofdlios com superficie lisa, ndo-isotérmica e permeavel nos

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

drées de escoamento da agua liquida residual sobre a superficie do aerofélio;

+ estimar as propriedades das camadas-limite térmica e dindmica dentro da re-
gido de transigcao por meio de modelos de intermiténcia e de previsao de inicio
e término da regido de transicdo, que considere os efeitos do gradiente de

pressao e do nivel de turbuléncia do escoamento livre.

1.3 Organizacao da Tese

A organizagao dos capitulos reflete o processo de desenvolvimento da tese, com
etapas incrementais de modelagem do desempenho térmico do aerofélio com an-
tigelo no Capitulo 2, do escoamento de agua liquida no Capitulo 3, das camadas-
limite no Capitulo 4 e da transi¢éo laminar-turbulenta no Capitulo 5. A validacao dos
resultados da simulacdo sdo comparados com dados experimentais de desempenho
térmico de aerofélios com antigelo no Capitulo 6. A organizacdo da presente tese

esta resumida graficamente na Fig. 1.3, localizada no final deste capitulo.

Esta organizacao permite ao leitor, nos Capitulos 3, 4 e 5: a) o acesso a bi-
bliografia pesquisada, que apresenta a contribuicdo de cada autor sobre a etapa
da modelagem abordada em cada capitulo; b) a identificacdo da contribuicao da
presente tese por meio da formulagdo matematica e verificagdo dos resultados dos
modelos incorporados ao modelo-base do Capitulo 2. Além disso, com este formato
gradual, o leitor pode acompanhar a verificagao, conhecer os métodos utilizados e,

consequentemente, adquirir confianca nos resultados obtidos.

No Capitulo 2, apresenta-se o modelo do escoamento em torno de aerofélios
equipados com sistemas térmicos de antigelo, desenvolvido na dissertacdo de mes-
trado (SILVA, 2002). Apresenta-se também uma revisao bibliografica dedicada a si-
mulagdo do desempenho térmico do sistema antigelo. Maiores detalhes sobre a

implementagdo numérica podem ser encontrados em Silva (2002).

Os Capitulos 3, 4 e 5 desenvolvem a proposta de trabalho desta tese. Os Capi-

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

O modelo para ruptura do filme e formagéo de filetes no escoamento de agua
residual em torno do aerofélio esta descrito no Capitulo 3. Neste capitulo ainda,
apresentam-se as modificacdes no modelo-base do Capitulo 2, que serdo inclusas
para considerar os efeitos da molhabilidade parcial da superficie. Os resultados nu-

mericos, obtidos com o modelo de filetes, sdo comparados com dados experimentais
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descritos na literatura e com a simulagéo do escoamento de 4gua liquida na forma

de filme continuo, sem a formacao de filetes.

No Capitulo 4, descrevem-se as andlises integral e diferencial das camadas-
limite no escoamento em torno de aerofdlios. Estas andlises serdo utilizadas no
Capitulo 6 pelo novo modelo térmico do desempenho térmico do antigelo, que foi
desenvolvido no Capitulo 2 e modificado no Capitulo 3 . E apresentada também,
no Capitulo 4, a verificagdo dos procedimentos implementados para a andlise de
camada-limite laminar e turbulenta. Os cédigos numéricos de analise diferencial de
camada-limite (TEXSTAN e BLP2C) utilizados no processo de verificagdo dos sub-

modelos sao descritos no Anexo B.

O Capitulo 5 apresenta os modelos matematicos e as verificagdes realizadas
para escoamentos para a previsdo das propriedades das camadas-limite dinamica e
térmica dentro da regido transigao entre o regime laminar e o plenamente turbulento.
Os modelos de intermiténcia e de previsao de inicio e término da regiao de transicao
sdo incluidos no modelo-base do escoamento em torno do aerofélio com antigelo do
Capitulo 2 e seus efeitos no desempenho térmico sdo analisados no Capitulo 6. O
modelo mateméatico e o cédigo numérico diferencial para a andlise linear de estabili-

dade do escoamento laminar sdo descritos no Anexo C.

Os resultados da transferéncia de calor e de massa no escoamento bifasico em
torno de aerofélios com antigelo térmico sdo apresentados no Capitulo 6. Para isso,
¢ utilizado o modelo térmico apresentado no Capitulo 2 e modificado no Capitulo 3
para prever a molhabilidade parcial da superficie. S&o incluidos também no mo-
delo térmico as anadlises integral (isotérmico, ndo-isotérmico e por sobreposicao) e
diferencial (BLP2C) das camadas-limite apresentadas no Capitulo 4. Por fim, séo
incluidos os modelos de transicao laminar-turbulenta desenvolvidos e verificados no
Capitulo 5. Para validagdo do modelo de simulagao térmica de aerofélios com anti-
gelo, séo selecionados casos de bancos dados experimentais de fontes confiaveis e

representativos da operacao de sistemas de antigelo elétricos.

As conclusdes do presente trabalho e sugestdes para proximos trabalhos cons-
tituem o Capitulo 7.
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2 MODELAGEM DO ESCOAMENTO
BIFASICO EM TORNO DE
AEROFOLIOS COM SISTEMA
TERMICO DE ANTIGELO

2.1 Revisao Bibliografica

Os codigos classicos LEWICE(MACARTHUR; KELLER; LUERS, 1982; RUFF;
BERKOWITZ, 1990), TRAJICE2 (CANSDALE; GENT, 1983; GENT, 1990) e
ONERA2D(GUFFOND; BRUNET, 1988) estimam formas de gelo sobre superficies

de aerofdlios sem protecao térmica.

Wright, Gent e Guffond (1997) publicaram uma revisao dos modelos implemen-
tados nos simuladores numéricos de crescimento de gelo, LEWICE, TRAJICEZ2 e
ONERAZ2D, e uma comparacgao entre eles quanto a capacidade de previsao numé-
rica. Os modulos principais destes cédigos classicos para previsao de formacao de
gelo s&o: 1) Mdédulo de Escoamento, que resolve o escoamento em torno do aerofo-
lio; 2) Médulo de Trajetdria, que calcula a trajetéria das goticulas e estima a eficiéncia
de coleta local sobre o aerofdlio; 3) Médulo Térmico, que estima o crescimento do

gelo.

De acordo com a literatura pesquisada, a maioria dos cédigos numéricos para
simulacdo de sistemas antigelo utiliza o primeiro e 0 segundo moédulos, sem mu-
dancas nos modelos matematicos de solu¢cdo do escoamento e das trajetérias das
goticulas. O terceiro modulo nédo é utilizado, ja que avalia a formagéao de gelo e néo
sua prevencao. No seu lugar, os cédigos da literatura introduzem um novo médulo
térmico, que considera a distribui¢cao de fluxo de calor fornecido pelo sistema antigelo
para calcular a temperatura da superficie sélida e a fluxo de massa de agua liquida

residual em torno do aerofdlio.

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

ram um modelo matematico de balango térmico em torno de aerofélios sem aqueci-
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mento. Os autores modificaram o modelo de Messinger (1953) para a aplicagdo em
escoamentos compressiveis e consideraram a concentragéo de vapor d’agua local
para o calculo da taxa de evaporacao. Posteriormente, Gent (1990) desenvolveu o
programa de simulacdo TRAJICEZ2 para prever formas bidimensionais de gelo. Para
calcular o coeficiente de transferéncia de calor por convecgéao h,,, 0 autor admitiu que
0 escoamento sobre o bordo de ataque do aerofélio com gelo é aproximadamente
aquele sobre a parte frontal de um cilindro com a superficie rugosa. Como alternativa
as expressdes empiricas, Gent (1990) implementou em seu programa uma analise
integral da camada-limite para avaliar a transferéncia de calor nos regimes laminar
e turbulento sobre uma superficie quase isotérmica sem efeitos de transferéncia de
massa. A transicao laminar-turbulenta é iniciada quando o nimero de Reynolds, ba-
seado na rugosidade equivalente de gréo de areia ks, for maior que um valor critico,
considerado como Rey = Ugks/v > 600. Gent et al. (2003) publicaram um programa
de simulagdo numérica para rotores de helicopteros que estima h,, com o mesmo
procedimento adotado no TRAJICEZ2, todavia, os autores concluiram que a avalia-
¢ao de h, nao foi satisfatéria e que ainda precisa ser desenvolvida em trabalhos

futuros.

Makkonen (1985) prop6s um procedimento de calculo para a transferéncia de
calor por convecgéo nos regime laminar e turbulento entre o escoamento de ar car-
regado com as goticulas e a superficie rugosa de um cilindro em condicbes de for-
macao de gelo. O autor utilizou este procedimento para estimar a formacao de gelo
em fios de transmissao de poténcia elétrica. Basicamente, h,, € avaliado por meio na
andlise integral da camada-limite baseada nos trabalhos de Kays e Crawford (1993).
Para avaliar h,,, no regime laminar é calculada a espessura de condugcédo A, (SMITH;
SPALDING, 1958) e no regime turbulento h,, é estimado por meio de um numero de
Stanton, Sty», que requer o coeficiente de atrito sobre superficies rugosas, Ct b,
e 0 numero de Prandtl turbulento, Pry,, (PIMENTA, 1975). O procedimento de cél-
culo de h, para os regimes laminar e turbulento utiliza analogia entre transferéncia
de quantidade de movimento e de calor que, por definicdo, admitem o escoamento
sobre uma superficie isotérmica, sem transferéncia de massa e com gradiente de
pressdo moderado. Makkonen (1985) admite uma transi¢cao abrupta do escoamento
laminar para o turbulento e que a espessura de quantidade de movimento é continua
no ponto de transigao s jam = d2, - O autor propds um critério de transicao, diferente
dos trabalhos anteriores, que contabiliza o efeito do gradiente de pressao e da altura

da rugosidade.

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

simular o sistema de antigelo com ar quente do bordo de ataque da nacelle de um
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motor aeronautico. Os autores estimaram h,, entre o escoamento gasoso, carregado
com goticulas sub-resfriadas, e a superficie exposta da entrada de ar do motor por
meio de expressdes semi-empiricas. O modelo desenvolvido foi uma combinagao do
escoamento em torno da parte frontal de um cilindro seguido pelo escoamento ao
longo de duas placas planas paralelas. As correlagdes de h,, para cilindro e placa
plana sdo combinadas de forma a diminuir o desvio entre as suas previsdoes e 0s

dados experimentais.

Henry (1989) desenvolveu um programa de simulacao para prever parametros
operacionais de funcionamento de sistemas térmicos de degelo de aerofélios aero-
nauticos. Este tipo de sistema térmico opera em ciclos de aquecimento, no qual o
gelo derrete e desprende, e de resfriamento, no qual ha o acumulo de gelo. O c6-
digo numérico prevé o aumento e a diminuicdo das temperaturas de superficie no
tempo, durante a duracédo de cada ciclo. Logo, a operacédo de um sistema pode ser
simulada considerando os resultados em regime permanente de um ciclo de aque-
cimento de duragéo longa. Num trabalho posterior, Henry (1992) aplicou um cédigo
de camada-limite diferencial, para avaliar h, laminar e turbulento sobre a superfi-
cie ndo-isotérmica, acoplado com o calculo bidimensional da evolucado dinamica da
frente de congelamento (RAW; SCHNEIDER, 1985).

Al-Khalil (1991) criou um modelo matematico para sistemas antigelo que consi-
dera os efeitos da formacao de filetes na aplicagéo da Primeira Lei da Termodinamica
no escoamento da agua liquida. Depois, Al-Khalil et al. (2001) implementaram o c6-
digo ANTICE para prever parametros da operacao de sistemas antigelo térmicos de
aerof6lios e validaram os seus resultados numéricos com dados experimentais. Este
programa utiliza as rotinas do cédigo LEWICE para a avaliagao das propriedades do
escoamento em torno do aerofélio e para o célculo da distribuicao de eficiéncia de
coleta das goticulas ao longo do bordo de ataque (WRIGHT, 1995; WRIGHT, 1999).

O codigo numérico original do LEWICE adota a formulacao de Messinger (1953)
para prever o congelamento sobre a superficie adiabatica do aerofélio. Entao, Al-
Khalil et al. (2001) desenvolveram um novo balanco térmico com a adigao dos seguin-
tes efeitos: 1) fluxo de calor na superficie do aerofélio fornecida pelo sistema antigelo
elétrico ou de ar quente; 2) superficie sélida do aerofélio parcialmente coberta pelo
escoamento de agua nas regides a jusante da quebra de filme e da formacao de file-
tes de agua. A analise integral da camada-limite do LEWICE ¢é indicada para o caso
de transferéncia de calor sobre superficies plenamente rugosas, ndo permeaveis e
isotérmicas, ou seja, para superficies sujeitas a formacéao de gelo. Para avaliagdo de
h,,, 0 cédigo LEWICE estima a espessura de conducao A4 no regime laminar, ad-

mite que a transigao laminar-turbulenta é abrupta e € iniciada quando um valor-limite
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de Rey = u, ks/v é atingido. No regime turbulento, o procedimento de célculo de h,, é
similar ao descrito por Kays e Crawford (1993) para o escoamento sobre superficies
isotérmicas rugosas. Apesar do ANTICE permitir o uso da distribuicdo de coeficiente
de transferéncia de calor h, estimada pela rotina numérica do LEWICE, Al-Khalil
et al. (2001) utilizaram dados experimentais de fluxo de calor, medido na superficie
sélida do aerofdlio, para validar os resultados numéricos de temperatura e vazao de
agua liquida residual obtidos pelo ANTICE. Ou seja, o célculo de h,, do LEWICE

nao foi validado para uso em simulagao de sistemas antigelo.

Morency, Tezok e Paraschivoiu (1999b) implementaram um coédigo para simula-
¢ao numérica de sistemas antigelo térmicos e validaram seus resultados com os da-
dos experimentais de Al-Khalil et al. (2001). Os autores publicaram duas versdes do
seu codigo: 1) CANICE A, que usou a distribuicao de coeficiente de transferéncia de
calor global experimental medida por Al-Khalil et al. (2001); 2) CANICE B, que usou
h,, de Smith e Spalding (1958) no regime laminar, Ambrok (1957) no turbulento, e
considera uma posicao da transi¢ao laminar-turbulenta abrupta fornecida pelo usua-
rio ou estimada pela correlacao classica de Michel(1951), apud Cebeci e Bradshaw
(1984). O codigo CANICE B considera os efeitos do gradiente de temperatura da su-
perficie dTs/ds na espessura de entalpia turbulenta A,. Os autores ndo publicaram
como foi feita a ligagdo da transicdo do escoamento laminar para turbulento, nem
como foi estimada a origem virtual da camada-limite turbulenta. J& Morency, Tezok
e Paraschivoiu (1999a) publicaram os resultados do cédigo CANICE FD que aplica
um esquema de diferengas finitas para avaliar a transferéncia de quantidade de movi-
mento, calor e massa do escoamento em torno do aerofélio. O procedimento adotado
pelos autores leva em conta a camada-limite dinamica e térmica laminar, turbulenta
e também uma regido de transicao laminar-turbulenta. O modelo de camada-limite

inclui uma fungéo de intermiténcia como descrita por Cebeci e Bradshaw (1984).

Silveira (2001) implementou o cédigo Aeroicing para prever a forma de gelo em
bordos de ataque de aerofdlios aeronauticos bidimensionais. O autor adotou 0 mo-
delo matematico do cédigo LEWICE na versao 1.6 de Wright (1995). Este codigo foi
expandido no Ambito de um projeto conjunto FAPESP-Embraer!, para incluir também
a capacidade de simulacdo de sistemas antigelo. No entanto, este cddigo estima
a transferéncia de calor por meio dos modelos de Kays e Crawford (1993), Wright
(1995), ou seja, admite hipoteses semelhantes aquelas dos codigos classicos de for-
macao de gelo. Os autores nao consideraram que as condicées de contorno de um

aerofolio sujeito a formagéo de gelo séo diferentes daquelas para um aerofélio equi-

"Maliska, C. R. et al. Projeto FAPESP-Embraer. Inovacdo Tecnolégica de Aplicagdes Avancadas
de Mecanica dos Fluidos Computacional para Aeronaves de Alto Desempenho. Pacote A13, 2003
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pado com sistema de antigelo. Ndo foram encontradas publicagdes com validagoes

dos resultados do Aeroicing para sistemas antigelo de aerofélios.

Silva e Silvares (2002) descreveram detalhadamente o desenvolvimento de um
modelo matematico para simulagcdo de um sistema antigelo térmico e resumiram a
revisdo bibliografica, resultados, contribuicées e conclusdes de Silva (2002). Nos
artigos, Silva, Silvares e Zerbini (2003), Silva, Silvares e Zerbini (2005) foram apre-
sentados brevemente o modelo matematico, a sua implementacao e compararam as
suas previsdes, para os regimes evaporativo e molhado (running wet), com dados
experimentais e resultados numéricos de outros cédigos. Com base nos trabalhos
anteriores, Silva, Silvares e Zerbini (2007a), Silva, Silvares e Zerbini (2007b) apre-
sentaram uma descrigao completa do modelo, detalhes da implementa¢cdo numérica
e resultados mais recentes gerados pelo cédigo numérico. Devido, principalmente,
a importancia dos efeitos da transicao laminar-turbulenta e do gradiente de tempera-
tura na superficie sélida sobre a conveccao de calor e massa em torno do aerofélio,
os autores deram mais destaque, a modelagem do escoamento de camada-limite
e apresentaram uma revisao critica da bibliografia e uma discussao dos resultados
obtidos.

O modelo matematico de Silva (2002) aplica a Primeira Lei da Termodinamica
ao escoamento de agua liquida e a superficie sélida do aerofélio, e também os prin-
cipios de conservacdo da massa e de quantidade de movimento ao escoamento
de agua. Nos primeiros estagios da implementacao do modelo matematico, Silva
(2002) tentou utilizar os procedimentos de avaliagdo de camada-limite de Makkonen
(1985), que sao também adotados pelo cédigo ONERAZ2D, porém o coeficiente de
transferéncia de calor h,. foi superestimado. A analise integral de camada-limite im-
plementada nos cddigos classicos de formacao de gelo, como o ONERAZ2D, pode
ser adequada para previsoes de formas de gelo, porém possui algumas limitacées
para aplicagdo em simulacao de sistemas de antigelo térmicos como: 1) o calculo
de h, considera que a superficie do aerofdlio ou do gelo é plenamente rugosa; 2) a
hipétese que a transigdo 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 superficie na diregdo do escoamento dTs/ds é desprezado pois a superficie
com crescimento de gelo é aproximadamente isotérmica; 4) o efeito da evaporagéao
na camada-limite térmica € desprezado nos calculos de forma de gelo. A primeira
hipétese é adequada para superficies com gelo acumulado, mas nao para superfi-
cies aproximadamente lisas como aquelas dos aerof6lios com sistema antigelo. A
segunda, ndo é aplicavel ao escoamento em torno de um aerofdlio com sistema anti-

gelo, ja que o comprimento da transi¢do laminar-turbulenta pode ser maior em escoa-



2.2 Niveis de Modelagem 17

mentos em torno de aerofélios limpos do que contaminados com formagdes de gelo,
gue atuam como disparadores (trips). No mais, outras perturbac¢des do escoamento
livre ou da superficie podem causar o inicio da regido de transicao no escoamento
sobre o aerofélio com antigelo térmico além da altura da rugosidade. Ja a terceira
hipdtese também nao é adequada, pois a superficie aguecida pode ter gradientes de
temperatura significativos. Ao contrario da quarta hipétese de Makkonen (1985), o
efeito da evaporacao no comportamento da camada-limite térmica é importante em
superficies protegidas contra formagao de gelo, pois a temperatura é bem mais alta
que 0°C, normalmente entre 30°C < T, < 80°C. Desse modo, Silva (2002) concluiu
gue era necessario implementar um co6digo numérico que solucionasse as equacoes
integrais de camada-limite de quantidade de movimento e térmica considerando um
escoamento laminar, turbulento e de transi¢do em torno de um aerofélio com super-

ficie lisa, ndo-isotérmica e permeavel.

2.2 Niveis de Modelagem

Quatro niveis hierarquicos funcionais de modelagem, abordados na presente

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

Nivel |
Modelo do
Escoamento em
torno do Aerofélio

Célculo de vazao de
agua my, e
temperatura de
superficie Tg

com Sistema
Térmico de
Antigelo
Nivel Il
Calculo da Calculo de &, . M‘;defo de g
molhabilidade 8o Fars SU/ ST, ransferéncia de
F= % Wl g Calor e Massa no
fore! evap? Escoamento
Bifasico
Nivel lll
; Modelo das
Célculo de Cy, Céculo de St*, Calculo da Camadas-Limite
2, 61, H, Ase A, Intermiténcia Dinamica e
Térmica
Perfis de Perfis de Previsdo de Nivel IV
Velocidades u(s, y) Temperaturas Inicio - sy Modelo do
T(s.y) Fim - se Escoamento 2D e
Transicao

Figura 2.1: Niveis de modelagem abordados na presente tese
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Nivel I) Modelo do escoamento em torno do aerofélio com sistema térmico

de antigelo:

* Primeira Lei da Termodinamica: distribuicao de temperatura de su-
perficie T , posicdo onde a agua congela, caso nao evopare total-

mente;

+ Conservacao da massa: distribuicao de vazao de agua residual rm;,,

posicao onde a agua evapora totalmente;

« Conservacao da Quantidade de Movimento: distribuicdo de altura

do filme de agua J; e dos filetes h;;

Nivel Il) Modelos de transferéncia de calor e de massa no escoamento bifa-

sico em torno do aerofolio:

+ Escoamento bifasico: distribuicdo de tensao de cisalhamento 7 na
interface liquido-gas, fluxo de calor sobre a superficie da interface

sélido-gas (1 — F) - §” e sobre a liquido-gas F - §”;

« Escoamento de Filme e Filetes de Agua: distribuicio de fator de

molhabilidade da superficie F;

+ Conveccao de calor e de massa: distribuicoes de coeficiente de

transferéncia de calor h,, , de temperatura de recuperacao T.; de

/!

evap» d€ coeficiente de transferéncia de massa

fluxo de evaporagao m
gar € da corregdo St/St*, que é devida aos efeitos da transferéncia

de massa na camada-limite de entalpia;
Nivel lll) Modelos das camadas-limite dinamica e térmica:

« Camada-limite térmica e de entalpia: distribuicdo de espessura de

entalpia A, para a estimativa do numero de Stanton local St;

+ Camada-limite de deslocamento e de quantidade de movimento:
distribuicdo de espessura de deslocamento §; e de quantidade de
movimento J, para o célculo de fator de forma H, coeficiente de atrito

local Cy;

* Modelo de Transicao: distribuicdo de intermiténcia v ao longo da
regido de transicdo, que depende da posicao de seu inicio s; e, al-

gumas vezes, também do seu término sg;

Nivel IV) Modelo do escoamento bidimensional e da previsao de transicao:
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+ Conservacao da Quantidade de Movimento: distribuicao do perfil
de velocidades v(s, y) ao longo do escoamento por solu¢ao da equa-
cao RANS, no caso da analise diferencial, ou por hipétese de lei de

poténcia ou similaridade, no caso da analise integral;

» Primeira Lei da Termodinamica: distribuicdo do perfil de tempera-
turas T(s, y) ao longo do escoamento, no caso da analise diferencial;
ou por hipoétese de lei de poténcia, analogia ou similaridade, no caso

da analise integral;

* Modelo de Turbuléncia: previsdo de viscosidade turbilhonar (eddy
viscosity) por meio dos modelos de comprimento de mistura de Ce-
beci e Smith (1974);

» Correlacoes Algébricas: estimativa de inicio e término da regido de
transicdo com base do gradiente de pressao e no nivel de turbuléncia

ao longe Tu;

+ Estabilidade: analise diferencial da estabilidade linear para calculo

do fator de amplificagéo n;

« Método e": correlacdes algébricas empiricas para estimar ng; em

funcao da turbuléncia ao longe Tu;

O primeiro nivel () é relacionado diretamente com a aplicacao de engenharia,
ou seja, é aquele da simulagdo do escoamento em torno do aerofélio com sistema
térmico de antigelo, que fornece os resultados das distribuicbes de temperatura da
superficie do aerofdlio e fluxo de agua liquida residual; o quarto (IV) e ultimo nivel é
aquele mais fundamental, ou seja, € o nivel da modelagem do escoamento bidimen-
sional e do processo de transigao laminar-turbulenta. Logo, fica claro que sem uma
estimativa adequada dos modelos dos niveis Il, Il e IV, a precisdo e confiabilidade

dos resultados do nivel | ndo podem ser melhoradas.

Com o aumento da complexidade do programa de simula¢do e da multiplicidade
de modelos utilizados (niveis Il, Il e IV), também aumenta a dificuldade de validagcéao
dos resultados do sistema antigelo (apenas nivel |). Para possibilitar a analise dos
resultados do nivel |, € necessario que haja a verificacdo dos resultados para cada
efeito fisico incorporado no modelo matematico. Com este processo, garante-se que
o modelo incorporado realize os calculos conforme o esperado. A validacao e veri-
ficacdo por partes possui a vantagem de ajudar a escolha do submodelo, dentre os

encontrados na literatura, para cada fenédmeno fisico considerado.

Ao modelo-base do escoamento em torno do aerofélio com antigelo (nivel 1),

apresentado no presente capitulo e desenvolvido originalmente no trabalho ante-
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rior(SILVA, 2002), seréo adicionados os modelos de molhabilidade (nivel 1), camada-
limite diferencial (niveis lll e IV) e de transi¢cao laminar-turbulenta (niveis Ill e IV), que

estao localizados nos Capitulos 3, 4 e 5.

2.3 Estrutura da Simulacao do Escoamento em Torno
do Aerofélio com Sistema Térmico de Antigelo

Para solucionar o modelo matematico sao requeridos:

1) a solucdo dos campos de velocidade e pressdao em torno do aerofélio;
2) o célculo das trajetérias das goticulas em direcao ao bordo de ataque do aerofdlio;
3) a previsao da distribuicao da eficiéncia de coleta local;

4) a aplicacao da Primeira Lei da Termodinamica ao escoamento de agua liquida
residual e a superficie do aerofélio considerando a condugao de calor ao longo do

aerofdlio;

5) a aplicagédo dos principios de conservacao de massa e quantidade de movimento

ao escoamento de agua liquida residual;

6) a avaliacao da transferéncia de calor e de massa da superficie do aerofélio para

0 escoamento externo.

Os dados de escoamento (item 1) e de eficiéncia de coleta local (item 2) po-
dem ser obtidos de um codigo numérico externo, tal como o ONERA2D(GUFFOND;
BRUNET, 1988), utilizado por Silva (2002) e Silva, Silvares e Zerbini (2007b), ou
os codigos XFOIL(DRELA; GILES, 1987) e CFD++2, utilizados no presente trabalho.
A partir desses resultados, o cédigo numérico do modelo de antigelo é executado
(itens 3 e 4) e estima as distribuicdes de temperatura de superficie sélida, de vazao

de agua liquida e de coeficiente de transferéncia de calor por convecgao.

2.4 Casos-Padrao de Aerofélio com Sistema Térmico
de Antigelo

A definicdo dos casos-padrao € necessaria para limitar o escopo do modelo ma-
tematico, definir um conjunto de hipéteses, simplificar as equacgdes e auxiliar a valida-

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

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


file:www.metacomptech.com

2.4 Casos-Padrdo de Aerofélio com Sistema Térmico de Antigelo 21

4—————914mm————:———->
|
|
1
1
1
————— 1
A |
|
I
I
! |
|
! |
. |
914 mm 1828 mm
| 1
| 1
| |
1 I
| |
1 1
1 1
1
N__ .
i :
|
98 mm |
I
I
|
1
\

F

Figura 2.2: Aerofélio NACA 0012 com aquecedores elétricos de Al-Khalil et al. (2001)

Tanel para Pesquisas em Formacao 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 posi¢des ao longo da superficie do aerofdlio, no sen-
tido do escoamento. Os valores medidos de fluxo de calor foram usados como dados
de entrada do cédigo ANTICE, que estimou as temperaturas de superficie. Essas,
por sua vez, foram comparadas com os dados experimentais. Como apresentado na
Fig. 2.2, o aerofdlio 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 diregéao
da envergadura e cada painel tinha sete aquecedores na direcdo do escoamento,
qgue sdo indicados de A a G na Fig. 2.2. A area total protegida era de 0,914 m
na dire¢cdo da envergadura (cada painel tinha 0,457 m) por 0,197 m na dire¢do da
corda, considerando a soma da extensao protegida do extradorso e do intradorso na

regido do bordo de ataque do aerofélio.

O sistema de aquecimento do bordo de ataque utilizado no teste de Al-Khalil et
al. (2001) era composto por seis camadas da superficie externa para o interior do ae-
rofélio: aco inoxidavel (0,20 mm), elastdbmero (0,28 mm), elemento aquecedor (0,01
mm), elastébmero (0,28 mm), composto de fibra de vidro e epdxi (0,89 mm), isola-
mento de espuma de silicone (3,43 mm). Considera-se que camadas do aquecedor
estdo na mesma temperatura e que condutividade térmica equivalente no sentido do
escoamento é k = 16,27 W/(m?-K).

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

Elemento s/c, distancia pela corda

Aquecedor  inicio 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 posi¢cdo de cada um dos elementos aquecedores no
aerofélio de perfil NACA0012 mostrado na Fig. 2.2.

A partir do conjunto de condi¢des de teste de Al-Khalil et al. (2001), foram esco-
lhidos casos-padréo que representassem os regimes molhado, parcialmente e ple-

namente evaporativo.

As rodadas experimentais escolhidas como casos-padréo tiveram:

 poténcia 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;

+ angulo de ataque constante, o = 0°.

E as condi¢Ges de gelo associadas aos casos foram:
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 temperatura total, T;,; = —21,6°C;
« contelido de &gua liquida, Liquid Water Content (LWC) de 0,55 a 0, 78 g/m?;

+ didmetro volumétrico mediano, Median Volumetric Diameter (MVD) de 20 pm.

2.5 Modelagem do Escoamento Bifasico em torno Ae-
rofolio com Sistema Térmico de Antigelo

O sistema de coordenadas e os cinco dominios, com suas respectivas hipote-
ses, utilizados na modelagem do escoamento bifasico em torno de aerofélios com
sistemas térmicos de antigelo, em regime permanente, sédo apresentados na Fig, 2.3

e descritos abaixo:

s Escoamento livre (1) _--7
......... <
. 1
i : 1
. . l
‘YA 1
Escoamento gasoso (1) . 1
* ________ 1
___________ 1
- Camadas limites de entalpia E ,’
* ou de quantidade de movimento (lll) "

e -
e —m
-

Superficie solida
do aerofolio (V)

Figura 2.3: Modelagem de um aerofdlio aquecido operando sob condi¢coes de
formacao de gelo (SILVA, 2002)

Dominio | - escoamento livre, ndo perturbado pela presenca do aerofélio;

« velocidade constante;
 temperatura total constante;

 nivel de turbuléncia;

Dominio Il - escoamento gasoso (agua e vapor d’agua) em torno do aerofélio:
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escoamento compressivel;
processo isentrdpico desde o escoamento ao longe;

velocidade variavel, na borda da camada-limite, dada pelo coe-

ficiente de presséo, C,, em torno do aerofdlio;

nenhum efeito da camada-limite;

Dominio lll - escoamento nas camadas-limite dindmica e térmica sobre a superfi-

cie do escoamento de agua residual ou seca do aerofélio:

superficie lisa;

gradiente de pressao e sua variagao no escoamento gasoso em

torno do aerofdlio;

superficie com variagdes de temperatura;

efeito da taxa de evaporagéo na transferéncia de calor;

efeito da temperatura de recuperacao na transferéncia de calor;
propriedades termodinamicas variaveis;

ocorréncia de regido de transicao laminar-turbulenta;

nivel de turbuléncia sé afeta a previsdao da transi¢cdo laminar-

turbulenta;
nenhum efeito do raio de curvatura da superficie;

nenhum efeito da altura do escoamento de agua residual;

Dominio IV - escoamento de agua liquida residual sobre a superficie sélida do ae-

rofélio:

superficie lisa;

gradiente de pressao;

cisalhamento aplicado pelo escoamento da camada-limite;
variacoes de temperatura de superficie;

propriedades termodinamicas variaveis;

padroes de escoamento da agua liquida residual que molhem a

superficie do aerofélio totalmente ou parcialmente;

Dominio V - superficie sélida do aerofélio:

fluxo de calor dos aquecedores;
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+ fragdo da superficie molhada pelo escoamento de 4gua liquida

residual;

+ fragdo da superficie seca exposta ao escoamento de camada-
limite;
+ conducao térmica unidimensional no sentido do escoamento;

 temperatura constante ao longo da dire¢cdao normal através dos

diferentes materiais construtivos;

Com essa estratégia de divisdo de dominios e suas hipéteses associadas, o
modelo pode ser organizado e simplificado para os objetivos do presente trabalho.
Adicionalmente as hipéteses comuns a todos os modelos, que sao citadas acima,
outras, especificas para cada dominio, serdo apresentadas nas proximas secoes e
capitulos. Uma explicacéo detalhada sobre os efeitos fisicos e os volumes de con-
trole considerados na modelagem de cada dominio ser encontrada na dissertagéo
de mestrado (SILVA, 2002).

O dominio (l) serve como condigdo de contorno para os outros calculos. O do-
minio (ll) é resolvido por um programa externo, que soluciona o escoamento em
torno do aerofélio. Ja a modelagens dos dominios (lll), (1V) e (V) sdo desenvolvidas,

verificadas e validadas na presente tese.

O aerofélio é dividido em volumes de controle, representados no destaque da
Fig. 2.3, a partir da estagnacao até o bordo de fuga em cada um dos cinco domi-
nios. A discretizacdo segue a mesma estratégia e aplica um esquema de volumes
finitos as equagbes do modelo matematico. Ou seja, cada dominio possui sua malha
computacional. Logo, cada malha tem o inicio num elemento pré6ximo a estagnacao
e o término em outro elemento préximo ao bordo de fuga ao longo da superficie do

extradorso e do intradorso do aerofolio.

2.5.1 Primeira Lei da Termodindmica Aplicada a Superficie So6-
lida do Aerofdlio

A aplicagédo da Primeira Lei da Termodinamica a superficie sélida do aerofélio

(dominio V) resulta em:

d arT, .
a5 (ks . dSs) — F - hagua - (Ts — Tagua) + qgnti

+ (1 - F) ’ [_har . (Ts - Trec)] =0 (2-1)
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Equagéo (2.1) considera a transferéncia de calor na dire¢do s mas ndo considera
na direcao y. O fator de molhabilidade é dado pela relagéo entre area molhada e area
total no volume finito. A distribuicdo do termo de fluxo de calor g, na Eq. (2.1) é

determinada pela densidade de poténcia dos aquecedores.

A temperatura de recuperagao, T, utilizada na avaliacao da transferéncia de

calor por convecgao em escoamentos compressiveis, € estimada por:
Tree=(1—=1r) To+ 1" Tiora (2.2)

Onde a temperatura da borda da camada-limite, T,, € avaliada no escoamento isen-

tropico desde o escoamento ao longe até uma posigao ao redor do aerofélio por:
Te = Tior/ (1+0,2- Ma2) (2.3)
Admite-se que o fator de recuperagéo é Pr'/2 no regime laminar e Pr'/® no regime

turbulento. Um fator de molhabilidade F representa a razao entre a area molhada e

seca.

F=1 totalmente molhada
A
F="""%— {0<F<1 parcialmente molhada (2.4)
total
F=0 totalmente seca

O dltimo ponto nas vizinhancas do bordo de fuga do aerofélio é considerado
adiabatico e impermeavel, logo nao ha transferéncia de calor nem de massa na fron-
teira entre o extradorso e o intradorso. As propriedades termodindmicas do ar em

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

Tar=Te+0,5- (Ting — Te) +0,22 - (Tree — Te) (2.9)

na qual Tj,; pode assumir o valor de T, ou T,q,,, dependendo se a superficie esta

seca ou molhada, respectivamente,
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2.5.2 Primeira Lei da Termodinamica Aplicada ao Escoamento de
Agua Liquida

A aplicacdo da Primeira Lei da Termodindmica ao escoamento de agua liquida

resulta em:

F-A- h;, : (Trec - Tagua) +F-A- hagua : (Ts - Tagua) + mentra . Cp,agua : (Tentra - Tref)

. . %
— Mgy - Cp,agua : (Tsai - Tref) +-A- mimp : Cp,agua : (Td - 7-ref) + ?d
+ mevap . [i/v - Cp,agua : (Tsai - Tref)] = (26)
na qual,
7-agua = (Tentra - Tsai) /2 (2-7)

O coeficiente h,q,, €ntre o escoamento de agua liquida (IV) e a superficie solida

(V), pode ser calculado por meio da:

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

escoamento da 4gua liquida:

hagua = Pagua Ve (s, dr) - Cp,agua * 0,9 - Cr- Pr;;u/as (2.8)

2) hipétese de perfil linear de velocidades no escoamento da agua liquida:

Ragua - 0
Nus = 222 T ~ 2 (2.9)

kagua

As propriedades termodinamicas da agua séo avaliadas na temperatura (EC-
KERT, 1955):

Tagua =Ts+0,5- (Tagua —Ts) (2.10)
2.5.3 Conservacao da Massa Aplicada ao Escoamento de Agua
Liquida

Por meio da aplicagdo do principio da Conservagao da Massa ao escoamento de

agua liquida (1V), as seguintes equacgdes sao obtidas:

Mentra + mimp = Msgj + mevap (2.11)

A transferéncia de massa por convecgao é definida por Spalding (1963) como:

M = Gm Bm (2.12)

evap
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G
U
1 Mistura de ar-vapor !

Escoamento de ar-vapor d'agua a Trec I

=y agua (1) !
; 1
! 1
I 1
I 1
! 1
: evaporagao I Mistura de ar saturado
1

| evapordaguaaTygua

S S S S

: Superficie sélida do aerofélio (V) :

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

In(1+B
m=St~G-Le2/3-% (2.13)
f, — mf,
B, = Migo0,G — MiH20,s (2.14)
Mf20,s — 1

Com as hipéteses de gés ideal e da lei de Dalton, as fragdbes massicas bem perto
da superficie do liquido (subscrito S) e no escoamento gasoso da mistura ar-vapor

d’agua (subscrito G) sao avaliadas por meio de:

Pvap,G
. _ 2.15
H20,G 1,61 Pmist,G — 0,61 - Pvap,G ( )
Miyz0,s = — =

1; 61 - pmist,S - 0! 61 - pvap,S

A Fig. 2.4 apresenta um esquema do modelo de transferéncia de massa adotado
no presente trabalho e as posicdes onde as pressdes de vapor saturado sdo avali-
adas. A forca motriz de transferéncia de calor é definida como (SPALDING, 1963;

PIMENTA, 1975; KAYS; CRAWFORD, 1993):

L/

B, = — %P 2.17
"Tst.G ( )

Considerando a magnitude do fluxo de transferéncia de massa e de gradiente de
pressao dos casos-padrao, o efeito da transpiragédo, causada pelo fluxo de evapora-

¢ao, na convecgao de calor é:

St*  In(1+By)
_ N +Bn) 2.18
St B, (2.18)
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No processo acoplado de transferéncia de calor e massa, St* depende de By,

/1
evap

Eq. (2.18), que depende tanto de ., quanto de St*, Eq. (2.17). O calculo iterativo
s6 termina quando a Primeira Lei da Termodinamica,Eq. (2.6), é satisfeita em cada

volume finito,

A vazao de agua liquida captada pelo aerofélio é dada por:

Mimp = Vo - 3+ LWC - ds - 1 (2.19)

na qual o conteudo de agua liquida na nuvem é dado pelo LWC, a velocidade do
escoamento ao longe é representada por Vi, € a eficiéncia de coleta local, 3, é a
proporcao entre a distancia infinitesimal entre duas goticulas de agua no escoamento
livre, dy, e a distancia entre seus pontos de captagéo na superficie do aerofdlio, ds.
As definicoes de LWC e 3 e podem ser verificadas no Anexo A. A eficiéncia de coleta
€ dada por:
dy

B= (2.20)

No ponto de estagnacao do escoamento em torno do aerofélio, € admitido que s6
ha entrada de 4gua devida a incidéncia de goticulas. Assim, a Eq. (2.11) é resolvida

a partir do ponto de estagnacao até o final da superficie do intradorso e extradorso.

No volume finito onde T,4,, atinge a temperatura de solidificagéo, € admitido que
néo hé vazao massica de agua liquida de saida, ms,; = 0, 0 que marca o comego do
congelamento. Como no modelo basico de Al-Khalil (1991), a Eq. (2.6) ndo considera
os efeitos da entalpia de solidificacao e a Eq. (2.11) despreza a existéncia de um vo-
lume finito contendo agua parcialmente congelada. Estas hipoteses parecem muito
simples, porém séo satisfatoriamente conservadoras para verificar se o sistema néo
esta adequadamente projetado pois: 1) o sistema antigelo é projetado para operar
em temperaturas de superficie sélida médias acima de 0 °C; 2) se o efeito do aque-
cimento devido a liberagédo da entalpia de solidificagdo fosse considerado, 0 modelo
iria indicar uma posicao inicial de congelamento mais a jusante do que o presente

modelo.

Para possibilitar a comparagao dos resultados numéricos com dados experimen-
tais de Al-Khalil et al. (2001), define-se um coeficiente de transferéncia de calor global
U para contabilizar os efeitos da conveccao de calor através das superficies das in-
terfaces solido-liquido e liquido-gas (i,e, hagua © ha), @ entalpia associada a vazdo
de agua liquida que entra e sai do volume finito, a entalpia das goticulas de agua
incidentes e a entalpia de evaporagao:

Qperd
= — 2.21
1-As- AT ( )
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. —1 . . . . .
Qperd = Rt -1-As- AT — mevap : (’Iv + ’agua) + mimp g

+ Mentra * lentra — Msaj * lsai (2-22)

2.5.4 Conservacao da Quantidade de Movimento Aplicada ao Es-
coamento de Agua Liquida

Admitindo-se que a agua escoa em torno do aerofélio na forma de um filme
continuo, que nao ha formacao de gotas ou de filetes, o principio da Conservacao da

Quantidade de Movimento aplicado ao escoamento da agua liquida resulta em:

1 Ope Pvi(s,y)
C—— = " 2.23
e 05 Ty (229
A Equacéo (2.23) é resolvida com as seguintes condi¢gées de contorno:
Ovs(s, . .
Y = 0 = Hagua - {M] el Vg sing (2.24)
oy 5
y=0=v(s,y)=0 (2.25)

A solucao de Eq. (2.23) fornece um perfil de velocidade no filme de dgua dado

por:
8pe y2 -/ . 8pe .y
vi(S, y) = . m. - Vy-singp — 0(S) - . 2.26
8y =557 tioge T |7 Mimp Va SN "(8) g oo (2.26)
A altura do filme de agua liquida é estimada por:
5y = Mertra + Msa (2.27)
2- Pagua * Vi

2.6 Implementacao Numérica do Modelo Matematico

A simulagao térmica de aerofélios com sistemas antigelo compreende:

1) cddigo externo para solucionar o escoamento em torno do aerofélio e calcular as

trajetérias das goticulas de dgua sub-resfriadas;

2) programa para simular o desempenho térmico do sistema antigelo do aerofélio
aeronautico (programa principal), iniciado no mestrado e continuado na presente

tese;

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

superficie do aerofdlio de acordo com o padrdao de escoamento da agua liquida
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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 pressao variavel e transigéo
laminar-turbulenta sobre superficies nao-isotérmicas, lisas e com transpiragao,

implementadas na presente tese;

5) sub-rotina, chamada pela sub-rotina de camada-limite, para prever o inicio e o
término da regido de transicdo da camada-limite em torno do aerofélio, também

implementadas na presente tese;

2.6.1 Solucao do Escoamento e das Trajetorias das Goticulas

O cdbdigo externo requer dados da geometria do perfil do aerofélio, do ambiente
(LWC, MVD, T, ps) e da condicao de voo (V,,, a) para fornecer as distribuigcdes
de coeficiente de pressdo C, e eficiéncia de coleta local 3. No presente trabalho,
somente dois tipos de solugdes sao requeridas do codigo externo para gerar as en-

tradas para a simulacdo do sistema antigelo:

* solugao do escoamento em torno do aerofélio;
* solugao das trajetéria das goticulas de agua carregadas pelo escoamento;

« estimativa da distribuicdo de 3 na superficie do aerofélio,

2.6.2 Estrutura da Implementacao Numérica

Para representar adequadamente os fenémenos de transferéncia de calor e
massa, foi implementado um novo programa de simulacao térmica (SILVA, 2002;
SILVA; SILVARES; ZERBINI, 2007a). A Fig. 2.5 apresenta um resumo da imple-
mentacdo numérica. O programa principal de simulagdo comec¢a o calculo depois
da coleta dos dados do usuario e do codigo externo. Uma rotina de avaliacao de
camada-limite fornece distribuicbes de h,, e C; em torno do aerofdlio. As equacoes
de conservagao de massa e quantidade de movimento aplicadas ao escoamento de
agua liquida sao resolvidas para, depois, possibilitar a aplicacao da Primeira Lei da
Termodinamica ao escoamento de agua e a superficie sélida. A solucao do sistema
de equagbes em cada volume finito € considerada satisfatoria quando os fluxos de
transferéncia de calor e massa por convecgao convergem. Assim, as equagoes sao
resolvidas em todos os volumes finitos ao longo do intradorso, a partir do ponto de

estagnacao até o ultimo elemento no bordo de fuga. De forma analoga, as equacdes
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Caodigo Externo . ~7Usuar|(3

_— Condigoes de voo e gelo
Campo de escoamento Configuragéo dos aquecedores e
e dados de incidéncia densidade de poténcia

| Arquivos de entrada |

Cdédigo de Antigelo Térmico

[ Subrotina de camada limite |

Conservagdo de massa e momento
do filme de &gua. Primeira lei da .
Repetir até que os fluxos

Termodinamica aplicada a agua de calor convectivos convirjam
e superficie sélida em cada volume finito

Repetir até o fluxo

de calor na estagnagao
convergir

Repetir para todos

os volumes finitos:
primeiro na superficie inferior
e depois, na superior

] = Nestag até Nsup

J = Mestag ate Ninf

i i
4; =451
na estagnacao

Distribuicdo de temperaturas
na superficie sélida e vazéo
de agua residual

Figura 2.5: Estrutura da implementagao numérica

sao resolvidas ao longo do extradorso. Este procedimento de solucao é, entao, repe-
tido até que a continuidade do fluxo de calor no ponto de estagnagao seja verificada.
No final do processo de célculo, o programa € capaz de estimar os parametros ope-
racionais do sistema antigelo, como as temperaturas de superficie, Ts, e vazbes de

agua liquida residual, m,,;,.
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MODELAGEM DA MOLHABILIDADE
DA SUPERFICIE DE AEROFOLIOS
COM SISTEMA TERMICO DE
ANTIGELO

O escoamento de liquidos sobre superficies sélidas sob acao das forgas de ci-

salhamento ou da gravidade é um fendmeno importante para muitas aplicacoes de

engenharia. Em muitos equipamentos e processos, o liquido pode sofrer evaporagao

ou congelamento enquanto escoa sobre uma superficie solida.

1)

Ha o escoamento de liquido por cisalhamento nas seguintes aplicagdes:

nas turbinas a vapor, quando ha a formacao de um filme de agua liquida nas
superficie das pas dos ultimos estagios devido a presenca de goticulas de con-
densado, que incidem e escoam sobre as pas dos rotores e estatores (TRELA;
MIKIELEWICZ, 1992);

no resfriamento industrial de alimentos, com escoamento bifasico ar-agua, as
goticulas de agua liquida captadas escorrem sobre os alimentos e causam um
aumento significativo do coeficiente de transferéncia de calor por convecgéo, de-
vido ao efeito térmico da evaporacao (ALLAIS; ALVAREZ; FLICK, 1997; AIHARA,
1990);

na superficie sélida da asa de aeronave equipada com sistema antigelo térmico.
Neste Ultimo caso, a evaporacdo da agua liquida precisa ser maximizada e o
congelamento residual a jusante da area protegida minimizado. O desempenho
do sistema de antigelo térmico serd dependente do padrdo do escoamento da
agua liquida e da fragdo de area molhada da superficie (AL-KHALIL, 1991; AL-
KHALIL; KEITH; DE, 1994; SILVA; SILVARES; ZERBINI, 2006).

Na operagéo de sistemas antigelo, ha o escoamento de agua por cisalhamento

e gradiente de pressao aplicado pelo escoamento concorrente de um gas em alta
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velocidade. Ha também a contribuicdo da quantidade de movimento das goticulas

captadas para a movimentagao da agua liquida.

Quando uma aeronave atravessa uma nuvem, muitas goticulas sub-resfriadas
de agua liquida sdo captadas por bordos de ataque aerofélios, entradas de ar de
motores, hélices, sensores e antenas. As goticulas podem congelar no local de

impacto ou escoar e congelar numa posi¢cdo mais a jusante da regidao de incidéncia.

Por outro lado, quando um aerofélio equipado com sistema antigelo entra numa
nuvem, as goticulas de agua liquida sub-resfriada incidem no bordo de ataque e for-
mam pequenas gotas (beads) na posicao de incidéncia. Essas goticulas podem ficar
estaticas, sem escoar, devido a resisténcia da tensdo superficial. Com maior tempo
de exposicao ao escoamento bifasico ar-agua dentro da nuvem, o nimero de gotas
na superficie aumenta até o comego da coalescéncia, que aumenta a dimensao das
gotas e diminui seu numero. Com o aumento de dimensdes das gotas, as forgcas de
cisalhamento se sobrepdem as tensbes de superficie e a agua liquida escoa sob a
forma de um filme ou de filetes (ROTHMAYER; TSAQO, 2001).

Camada-Limite

. Interface Média Gas-Liquido

S Superficie do Aerofélio

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

Se houver a formagéao do filme, a 4gua escoa para regides a jusante pela acéo
das forcas de cisalhamento aplicadas pelo escoamento de ar em torno do aerofdlio,
como mostrado na Fig. 3.1. Devido ao efeito da captacao de goticulas, da evapora-
¢éao, do cisalhamento ou do aquecimento, a espessura do liquido pode variar (diminuir

ou aumentar) ao longo do escoamento.

Caso uma determinada altura minima de filme de agua for atingida, o cisalha-
mento aplicado pelo escoamento externo sobre o escoamento de agua liquida su-
pera a tensao superficial da agua liquida. Nesse momento, ocorre a ruptura do filme
continuo e formam-se filetes (rivulets) de agua liquida, que continuam a escoar para

regides a jusante.
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Na passagem do padrdo de escoamento de filme para o de filetes, ha uma dimi-
nuicao de area molhada, pois existem regides secas entre os filetes, onde a superfi-
cie sélida fica exposta diretamente ao escoamento do ar. Devido a conservagao da
massa de agua liquida, a espessura dos filetes € maior do que a do filme, pois ha a

mesma quantidade de agua numa area transversal menor.

O escoamento dos filetes diminui a efetividade da transferéncia de calor do sis-
tema antigelo para a agua, ja que as areas de contato liquido-sélido e liquido vapor
sdo menores nos filetes do que no filme de 4gua liquida. Consequentemente, a 4gua
pode ndo ser evaporada totalmente e, entdo, escorrer a jusante da regido protegida

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

Filme continuo Esc_oameni
Posigéo_de rompimento de filme
S o filme continuo

Direcdo do |
escoamentol
I

Molhado

Escoament
de filete

Espagament
entre filetes

Final dos filete

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

Os fluxos de calor entre a superficie da agua liquida e o escoamento do ar

Q) onados € €Ntre a superficie sélida e o escoamento do ar g..., podem ser expres-

SOS COMo.
qgvolhado =Ux-F-AT (3.1a)
qgeco=haf'(1 _F)'AT (3-1b)
qg)tal = qgeco + q;;;olhado (3-1 C)
Amo/hada
F = Dmohaca 3.1d
; (3.1d)

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

térmicos acoplados de convecgéo, evaporagao, escoamento do liquido e captagéao
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de goticulas; h,, € o coeficiente de transferéncia de calor somente por convecgao; e
Qi € 0 fluxo de calor na superficie sélida do aerofélio, ou seja, a carga térmica por

unidade de area.

A Fig. 3.2 apresenta uma vista de topo de um escoamento de filetes sobre uma
superficie sélida e as regides secas entre os filetes, segundo o modelo de Mikielewicz
€ Moszynski (1975).

No presente trabalho, considera-se as seguintes hipéteses simplificadoras para
a modelagem matematica da ruptura do filme e formagé&o dos filetes no escoamento

de agua liquida residual:

1) que o sistema antigelo opera no regime permanente;

2) que ha um escoamento de um filme continuo de agua (F = 1) na regido de cap-

tacao, ou seja, ndo ha escoamento de filetes ou gotas estaticas (paradas);
3) que os filetes escoam de forma retilinea;

4) que o espacamento entre filetes € constante a jusante da posicao de ruptura do

filme de agua;

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

na direcdo transversal ao escoamento;

6) que a ruptura do filme de 4gua é abrupta, i.e., a molhabilidade da superficie de-
cresce instantaneamente de F = 1, da superficie totalmente molhada pelo filme
continuo, para um valor de 0 < F < 1, da superficie parcialmente molhada pelo

escoamento de filetes;

7) que o angulo de contato da agua sobre a superficie do aerofélio, «, € constante,
ou seja, nao varia durante o escoamento dos filetes nem é afetado por variacoes

de temperatura da agua.

3.1 Modelagem do Escoamento Agua Liquida Resi-
dual

3.1.1 Padrao de Escoamento de Filme Continuo

O campo de velocidades unidimensional v = v(y) do filme de agua liquida movido

por cisalhamento e gradiente de pressao € descrito pelo escoamento de Poiseuille:

1 2
= —@y2 + <I — ;@50 y (3.2)



3.1 Modelagem do Escoamento Agua Liquida Residual 37

Se os efeitos do gradiente de pressao sobre o filme forem despreziveis, o filme
de agua liquida € movido somente por cisalhamento e o campo de velocidades é

descrito pelo escoamento de Couette:

V=—y (3.3)
U

A hipo6tese de escoamento promovido apenas por cisalhamento foi adotada na
modelagem matematica de filmes liquidos em turbinas a vapor e em aerofdlios
aeronauticos equipados com sistema antigelo. Considera-se que o escoamento
de Couette foi uma hipdtese adotada somente para simplificar o modelo (ou ad
hoc), ja que os autores nao apresentaram andlises para confirma-la (MIKIELEWICZ;
MOSZYNSKI, 1975; AL-KHALIL, 1991)..

Rothmayer e Tsao (2000) estudaram o escoamento de um filme da agua liquida
(5 < 9 < 50um) com ondas sobre um aerof6lio movido pelo escoamento de uma
camada-limite de ar. Os autores concluiram que existe uma espessura critica na qual
as ondas da superficie da agua liquida deixam de ser movidas principalmente por
cisalhamento e comegam ser movidas por gradiente de pressao. O crossover entre
a forca motriz de cisalhamento e a pressao ocorre quando a espessura do filme é
uma fragdo da espessura da camada-limite, que pode ser de 5 a 40% dependendo
das condi¢des do escoamento. Segundo o desenvolvimento desses autores, se a
espessura do filme for muito menor do que o limite critico de crossover, a hipétese

de escoamento de Couette é vélida.

3.1.2 Padrao de Escoamento de Filetes

Depois da ruptura do filme, a agua liquida escoa na forma de filetes sobre a
superficie sélida do aerofélio. A Fig. 3.3 apresenta um corte transversal do filete
€ 0Ss seus principais parametros, onde as coordenadas sao (r,0, z); R é o raio da
superficie do filete; o é o angulo de contato entre o liquido e a regido bifasica; z
€ a posicao na direcao normal do plano de corte. Ja a coordenada cartesiana w,
associada a largura do filme continuo, tem origem no centro do filete na direcao da
interface sélido-liquido na base do filete; a coordenada cartesiana y, associada a

altura do filme continuo, € normal a superficie sélida.

Se considerarmos a distancia entre as linhas de centro de dois filetes consecu-
tivos \s e um filete com geometria de segmento de cilindro de raio R com angulo de

contato «, a area molhada pelo filete é definida por 2R sin 6. Logo, a fragao de area
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Figura 3.3: Geometria do filete (corte A-A da Fig. 3.2)

molhada da superficie é:

_ 2Rsin«

F, = 3.4
» (3.4

As velocidades dentro do filete de liquido 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 necessaria a definicdo da distancia da su-
perficie do filete de liquido até a superficie sélida em funcao ¢ como (MIKIELEWICZ;
MOSZYNSKI, 1975):

h(w) = R - (cosf — cos «) (3.5)

Quando f# = 0, a posigao w, esta na linha de centro e a distancia entre a super-
ficie do filete e a superficie sélida h(wy) € maxima. Assim a altura do filete é dada
por:

0=0 = hy=R-(1—cosa) (3.6)

Por outro lado, quando ¢ = a = 90° a distancia entre a superficie do filete & nula
h(w;) = 0, ou seja, as superficie das interfaces liquido-gas e liquido-solido do filete

se encontram na posicao w;.

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

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

Para melhorar as previsdes de altura critica de filme, na qual a ruptura ocorre e
causa a formagao 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 transformacgéo conforme de coordenadas.

Segundo Mikielewicz e Moszynski (1978), para escoamento movido por cisa-
lhamento simples, a hipotese de perfil unidimensional de velocidades gera desvios

menores que 20% nha energia mecanica total, para @ < 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 liquido retilineo por meio de solu¢des ana-
liticas ou com interpolacéo. Allen e Biggin (1974) resolveram o escoamento de um
filete de liquido 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
distribuicdo de velocidades no filete e comparar com a aproximagao de escoamento
de Couette. Para possibilitar a implementagdo em programas de simulagao de sis-
temas antigelo, o autor definiu fungdes trigopnométricas 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 andlise de elementos finitos, chamadas de
numerical Figs. 3.4(a), 3.4(b) e 3.4(c).

— — — Numerical
W=075 = ThNG 0 - Regression model

3 iﬁ[m model
W =050
Y 05+====

0 1.136 2.272 3.408 4.544 5.68
X

(@) a = 20°

— — — Numerical
W=075 TNl Regression model

075 ———==-= =S\—— Film model
| W=050 \
A —
W=02. \
025 =i e = .

X
(b) a =40°
L - — — - Numerical
W=0.75 . Regression model
075 ey — Film model
W=0.50 N\
o, D

Y os ——
W=025 T \\
0.25 T===*= = ——m——— '
\\\

o} 0.348 0.696 1.044 1.392 1.74
X

(c) a=60°

Figura 3.4: Velocidades no filete. Comparacao solu¢ao bidimensional numérica e
interpolada com aproximacao de filme (AL-KHALIL, 1991)

A Fig. 3.4 apresenta os resultados de estudo parameétrico para demonstrar o des-
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vio das solugbes do campo do escoamento com a variagdo do angulo de contato «
(AL-KHALIL, 1991; AL-KHALIL; KEITH; DE, 1994). Para o« < 20°, os resultados do
modelo de filme unidimensional (film na legenda da Fig. 3.4) sao préximos da solucao
numérica de elementos finitos (numerical na Fig. 3.4) e da interpolagao trigonomé-
trica (regression model na Fig. 3.4). Para a < 40°, o modelo de filme unidimensional
(film) produziu resultados mais afastados da solugao numérica de elementos finitos
e da interpolacao trigopnométrica, principalmente na regiao mais periférica do filete.
Para a > 60°, o modelo de filme unidimensional produziu resultados que se dis-
tanciam da solu¢cdo numérica de elementos finitos e da interpolacao trigonométrica
conforme a Fig. 3.4(c). As previsdes da interpolagao trigonométrica (regression) e a
solucdo numérica de elementos finitos (numerical) para o campo bidimensional de
velocidades no interior do filete ndo apresentaram desvios para o < 60°, conforme
as Figs. 3.4(a), 3.4(b) e 3.4(c).

Se a hipotese do filete com forma de segmento de cilindro ndo for adotada, a
geometria bidimensional da interface liquido-gas precisa ser estimada. El-Genk e
Saber (2001) estimaram o raio de curvatura da superficie do filete por meio da equa-
cao de Laplace, que aplica o equilibrio da tensao na superficie liquido-vapor com as

pressdes interna e externa ao filete.

3.1.3 Critérios para a Ruptura do Padrao Filme de Liquido Conti-
nhuo

Diversos critérios foram desenvolvidos para determinar a espessura critica de
filme de liquido e inicio da formacéao de filetes. Os modelos tem como base os con-

ceitos de energia total minima, equilibrio de for¢as e andlises de estabilidade.

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

comentados na Tabela 3.1.

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

1) simplicidade de implementacao no programa de simulagéo térmica de aerofdlios

com sistema antigelo;

2) menores desvios entre as suas previsoes e dados experimentais em relagdo aos

outros procedimentos encontrados na literatura;

3) aplicacao do critério a simulagao térmica de desempenho de aerofélios 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 liquido

Critério

Autores

Comentarios

Energia total minima

Equilibrio de forcas

Poténcia transmitida minima

Estabilidade linear

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

Hartley e Murgatroyd (1964)

Hartley e Murgatroyd (1964)

Bankoff (1971b)

considera efeito do
angulo de contato;

estima altura critica de
ruptura do filme ho,
fragdo de area
molhada F, raio do
filete R;

apresenta 0s menores
desvios entre
resultados numéricos e
dados experimentais
dentre os critérios
desta tabela;

é fundamentada em
conceitos
termodinamicos

s6 considera o
equilibrio de forgas no
ponto de estagnagao
da regido seca;

previsoes s6 tem
desvio pequeno em
relacdo aos
experimentos se forem
adotados angulos de
contato ndo-realistas

minima taxa de
variagao de energia
total numa secéo
transversal;

nao considera &ngulo
de contato no
equacionamento;

baseia-se em hipétese
ad-hoc sem
fundamento fisico;

perde sentido se a
amplitude da
perturbagao para
quebrar o filme nao for
infinitesimal;

nao considera angulo
de contato no
equacionamento
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3.1.4 Outros Modelos para a Ruptura do Filme Continuo

Mikielewicz e Moszynski (1978) resolveram o sistema de equagdes do critério
Energia Total Minima (ETM) com hip6teses 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 acao de escoamento cisalhante de um
gas, a diferengas maximas entre as previsdes de e, e m; sdo: 1) para 6 = 40° os
desvios sédo despreziveis; 2) para 6 = 60° os desvios sdo ~ +31% (unidimensional)
e ~ +8% (bidimensional) e 3) para # = 90° os desvio sdo ~ +57% (unidimensional)

~ +25% (bidimensional).

Para desenvolver um modelo de simulagao de sistema antigelo térmico, que con-
sidera o efeito térmico do escoamento de filme e filetes sobre a superficie solida de
um aerof6lio, Al-Khalil (1991): 1) implementou critério de energia total minima para
ruptura do filme e formagéo 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 interpolacao, para acelerar o calculo dos filetes du-
rante a simulacdo; 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 correcdo de area para contabilizar a di-
ferenca entre a forma cilindrica e retangular; 7) implementou o modelo de filete com

evaporacao e congelamento sobre a superficie da asa.

0.08 1.1 — 2.00 T
{—= Rivulet flow Film ﬂuw«_’ ivalet flow 1.75 i
= 1.0 |
g wr 1.50
. g £ 125 ’ —
M g Iy |
8 g o9 2 | B
£ 0.04 4 i J % p 1.00
E ilm flow fos £ons
£ ; t
£ 0.50
Z0.02 ) I B
- rl_r?r':ir:gemem o7 Impingement 0.25
Improved Model Improved Model Limit |
0.00 . . . - 0.6 - . r r 0.00 1 T —
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
z (m) z (m) B(Deg.)
(a) Espessura de filme (b) Fracao de area molhada (c) Corregéao para filete

Figura 3.5: Resultados de simulacao de sistema antigelo com modelo de filetes
(AL-KHALIL, 1991)

Na Fig. 3.5, sdo apresentados os resultados numéricos de Al-Khalil (1991) para
h, F e para um fator de correcao &, que corrige erros na area liquido-vapor, gerados
pela adocao da hipoétese de filete retangular. O autor optou por manter o escoamento
de filme na regiao de captacao de goticulas, mesmo quando a espessura do filme é
menor do que a critica. Assim que o filme sai da area de captagéo, a formagéao dos

filetes ocorre imediatamente, como apresentado na Fig. 3.5(a), e a fracao de area
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molhada passa de F = 1 para um valor de F ~ 0.75, na Fig. 3.5(b). Com base em
experiéncia, o autor admitiu o« = 40° para os filetes para o caso simulado mostrado
na Fig. 3.5(c).

Trela e Mikielewicz (1992) identificaram instabilidades tridimensionais em filmes
de liquidos movidos por cisalhamento sobre a superficie de um cilindro aquecido
imerso num escoamento bifasico de ar e goticulas de agua liquida, em alta e baixa
velocidade. Depois de captada pelo cilindro, a 4gua liquida escoa e forma instabi-
lidades na direcédo transversal ao escoamento. A partir de experimentos e desen-
volvimento tedrico, os autores concluiram que o nimero de onda das instabilidades
tridimensionais podem ser relacionadas ao numero de filetes formados apés a rup-

tura do filme.

El-Genk e Saber (2001), EI-Genk e Saber (2002), Saber e ElI-Genk (2004) de-
senvolveram trabalhos sobre previsdo da espessura critica para ruptura de filme de
liquido em filetes que consideram: 1) critério de energia total minima ETM; 2) esco-
amento de Couette; 3) campo bidimensional de velocidades v(x, y); 4) perfil do filete
calculado ¢(x, y). Com isso, o desvio das previsdes numéricas em relagao a varios
conjuntos de dados experimentais foram obtidos: 1) para hy o desvio é de 10 a 15%

e 2) para F, o desvio é de 20%.

3.2 Critério de energia total minima

O critério da energia total minima propdée um sistema de trés equagbes para
encontrar a espessura minima de filme hy, fracdo de area molhada F e raio do filete
R, ou seja, trés incégnitas, na posicao da ruptura do filme. O sistema de equacgdes
do modelo matematico € composto por principios termodindmicos de conservacgao,

que séo:

1) conservacao da massa na transicdo de escoamento de filme para o de filetes no

sentido do escoamento;

2) conservacao da energia total (E; = Ecint+Esyp) Na transicdo do escoamento do

filme para os filetes no sentido do escoamento;

3) minimizacao da energia mecanica total no filete, pois a sua configuragédo geo-

métrica é estavel quando sua energia mecanica total € minima;
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3.2.1 Modelo Matematico de Mikielewicz e Moszynski (1975)

As vazbes massicas no filme m; e no filete ] por unidade de largura séo deter-

minadas por:

ho
m:‘ = / paguav(y)dy (3-7)
0

, 1

= —
r
)\fo

Rsin6 h(w)
/ PaguaV (W, y)dydw (3.8)
0

Onde v = v(y) é o perfil de velocidades do filme de um escoamento de Couette.

As energias mecanicas totais do filme e e no filete e, por area da base do filme sao:

E o
1. f)\f - ef = /0 pa;ua vz(y)dy + 01+ 0y (39)
Er _ B 1 Rsin6 h(w) ) avd
1')\r_er_)\_f o o IoaguaV (Wsy)yW
2R0 Rsin 26
+ | —— +cosf — rsiney oy +0s (3.10)
Af Af

A configuragdo mais estavel do escoamento de filetes € obtida por meio da mini-
mizacgao da energia mecénica total dos filetes por area de filme em relagéo a fracao

de area molhada F;:

de, d%e,
=0 e
OF, OF?

>0 (3.11)

3.2.2 Fundamento Termodinamico do Critério da ETM

O critério da Energia Total Minima (ETM) e seu conjunto de hip6teses podem ser

deduzidos a partir da fun¢ao de Helmholtz:

F=FEoa— T -S=Esin+Epy+U—-T-S (3.12)

Onde E;y, € a soma da energia cinética E.,, da potencial E,,; e da energia
interna U; S é a entropia; T € a temperatura.O diferencial da fungcao de Helmholtz
Eqg. (3.12) é dado por:

d¥ =dEgn+dEper +dU — T -dS — S-dT (3.13)

Se for admitido que o processo é reversivel, a combinagdo da Primeira com a
Segunda Lei da Termodinamica, Egs. (3.14a) e (3.14b), resulta na Eq. (3.14c) apre-
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sentada abaixo:

dU =35Q+5W (3.14a)
5Q
el 14
ds= = (3.14b)
SW=dU—T-dS (3.14c)

Onde 6 Q é o calor recebido do meio pelo sistema através um processo reversivel
e oW é o trabalho realizado pelo meio no sistema, desse modo, ambos 6W > 0 e
0Q > 0 aumentam a energia interna dU > 0. Considerando que o Unico trabalho é

aquele realizado pelas forgas superficiais,
W= 0;-da, (3.15)
a Eq. (3.13) resulta em:

dF = dEgn+ dEpr — S-dT + Y o0 d7; (3.16)

Onde 4; € a area da interface i liquido-vapor, liquido-sélido ou sélido-vapor; o;
€ a tensédo superficial entre as fases na interface i. Se os efeitos das varia¢cdes da
temperatura e da energia potencial sdo desconsiderados e a Eq. (3.16) é simplificada
para:

dF = dEqn + Y 0 d7, (3.17)

O principio de equilibrio termodindmico é aplicado ao escoamento dos filetes
para estimar a largura de filete mais estavel por meio da minimiza¢ao da funcao de
Helmholtz. Se o diferencial da Eq. (3.17) for dividido pelo diferencial da area da base

do filete temos:

Ein j
df  dE, +ZU/'dﬂl

= — 3.18
da, da, dAa, ( )

Considerando que a distancia entre filetes \; é constante e que os filetes tem

comprimento unitario:

ﬂr=Fr‘Af'1 e dﬂr=)\f'dFr (3-19)

Onde 4, é a area da base do filete. A Eq. (3.18) é desenvolvida com auxilio da
Eq. (3.19) e igualada a zero (d¥ /d 4, = 0). Assim o critério da Energia Total Minima
(ETM) da Eq. (3.11) € obtido por meio da minimizagao da funcao de Helmholtz & em

funcéo da area da base do filete 4,.
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3.2.3 Determinacido do Angulo de Contato

Aplicacao do equilibrio de tensdes superficiais a um filete sobre um sélido numa

atmosfera gasosa resulta na equacao de Young:

O COSQ = Ogy — Og (3.20)

O trabalho de adesao wg é o trabalho minimo (processo reversivel) por unidade
de &rea necessario para desprender o liquido de uma superficie solida, ou seja, con-
siderando uma mesma &rea, as novas interfaces liquido-vapor e sélido-vapor apare-
cem e a interface sélido-liquido desaparece. A aplicacao da funcao de Helmholtz ao
processo reversivel e isotérmico de desprendimento de uma area unitaria do liquido
do sélido resulta em:

Wg = Oy + 0gy — Og (3.21)

O trabalho de adeséao por unidade de area € definido por Fowkes (CAREY, 1992)
como:
Wy = 2(04,05,)"/2 (3:22)

Com as Egs. (3.20) e (3.21), o angulo de contato pode ser avaliado por meio
do modelo semi-empirico simplificado de Girifalco-Good (CAREY, 1992; ADAMSON,
1990):

Ol

1/2
2 (M) —1 seog >0y
cosa = (3.28)

1 Segsvgglv

Mikielewicz e Moszynski (1982) utilizam uma relagdo semi-empirica para agua
molhando superficies metdlicas cos a = 0,/0y, onde o, é o valor da tensao critica
no qual o liquido molha completamente o sélido (IHNATOWICZ; GUMKOWSKI; MI-
KIELEWICZ, 1979).

As equacdes acima sdo apenas exemplos de como « poderia ser calculado,
pois ha varios modelos matematicos para a determinacao do angulo de contato. As
referéncias encontradas nao divulgaram a margem de erro nem a faixa de validade
das expressdes semi-empiricas. As superficies de aluminio polido limpo, como os
bordos de ataque de asas de aeronaves com sistemas antigelo de ar quente, tem
comportamento hidrofébico. Além disso, as gotas de agua apresentam valores de «
diferentes em temperaturas moderadas e em altas. Por meio de um ajuste linear de
dados experimentais, Bernardin et al. (1997) concluiu que o = 90° se a temperatura

da superficie de aluminio menor do que 120°C.
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3.3 Inclusao do Efeito da Formacao de Filetes de
Agua Liquida sobre o Aerofdlio

O modelo-base do escoamento bifasico em torno de aerofélios com sistema tér-
mico de antigelo, descrito no Capitulo 2, € modificado para incluir o efeito da molha-
bilidade variavel da superficie do aerofélio, gerada pela ruptura do filme continuo e
a formacao dos filetes de agua. Nas proximas sec¢des, sdo descritas as equagbes

adicionadas aquele modelo matematico por Silva, Silvares e Zerbini (2006).

3.3.1 Escoamento do Filme de Agua Liquida

O escoamento de agua na forma de filme continuo é descrito pela aplicacdo
do principio da quantidade de movimento ao escoamento de Poseuille, ou seja, a
solucéo da equacéo da quantidade de movimento Eq. (2.23) com as condi¢des de
contorno da Eq. (2.25).

O perfil de velocidades no filme de agua liquida movido por cisalhamento e gra-
diente de presséao € dado pela Eq. (2.26), que € repetida aqui para referéncia:
§ ope| ¥y
Js Magua

=8pe_ y

+ [T+ Vy-sing — d¢(s) -
Jds 2- Hagua

Vf(s, }/) imp

A espessura do filme de agua (Jr) é estimada com a velocidade média v, obtida
pela média das v; calculada pela Eq. (2.26) em y na posicao s:

S Mentra + Msai

f= "~ -

2- Pagua * Vf

3.3.2 Ruptura do Filme e Formacao dos Filetes

Mikielewicz e Moszynski (1975) propéem o critério da Energia Total Minima
(ETM) que possui quatro equagdes para achar a altura critica do filme continuo hy,
a molhabilidade gerada pela presenca dos filetes F,, o raio do filete R e a distancia

entre filetes Ay.

Na Primeira Lei da Termodinamica aplicada a superficie do aerofélio e ao es-
coamento de agua liquida, Egs. (2.1) e (2.6), o efeito da formacao dos filetes é
considerado por meio da inclusdo fator de molhabilidade global F, que é composto
por:

F=F - F (3.24)

Onde F, € a razédo entre a largura da base do filete e a distancia entre dois
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centros de filetes; F¢ € a razédo da comprimento molhado na dire¢ao do escoamento
e comprimento total do volume finito (SILVA; SILVARES; ZERBINI, 2006)

Com a hipétese de geometria de segmento de cilindro apresentado na Fig. 3.3,
qgue € um corte transversal na se¢cdo AA do escoamento apresentado na Fig. 3.2, 0
fator de molhabilidade F, é dado pela Eq. (3.4).

Considerando um escoamento de Couette e as Eqgs. (3.7) e (3.8) (MIKIELEWICZ;

MOSZYNSKI, 1975), a vazao massica do filme i} e do filete i, sdo estimadas por:

mf -/ PT >
)\f f 2/,6 0 ( )
M 2 X o (3.26)
f poAf

Segundo Mikielewicz e Moszynski (1975), a energia mecanica total do filme e
dos filetes por area de interface sélido-liquido do filme, Egs.(3.9) e (3.10), resultam

em: »
-
er = g_;ﬁhg + 0y + 0 (3.27)

+ (F, .oz +cosa — F,cos oz) -oy+0s (3.28)
SIn &

A aplicagéo dos principios da conservagdo de massa (my = m,) e de energia meca-
nica total (e = e,) na transi¢cao do padrao de escoamento de filme para o de filetes,
ou seja, a Eq. (3.25) é igual a Eq. (3.26) e a Eq. (3.27) é igual a Eq. (3.28) na posi¢ao

da ruptura do filme de agua, resulta em:

sina \'?
R=hy (qb(oz)F,) (3.29)
i sina\ ¥/ 172 o F
= g(a) <—¢(a)) N S <—sina — cos a) 3

—(1—=cosa)—h"=0 (3.30)

Onde a altura critica adimensional do filme é definida como:

_pmhg

h* (3.31)

B 6u2afg

A configuracdo mais estavel para o escoamento dos filetes de agua é encontrada por
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meio da aplicagao do critério da ETM, ou seja, a minimizag¢do de e,, Eq. (3.28), em

relacao a F, conforme a Eq. (3.11), ou seja:

e, “0 e 0%e,

>0
OF, OF?

Com as Egs. (3.29),(3.30) e (3.11), a espessura critica adimensional h* resulta em:

_ N sin
= 32)% - (o —eosa) - [ gla)] - TS — (1 —cosa)  (@32)

Adotou-se a hip6tese que devido a captacao multipla e a deformagéo das goticulas
no momento do impacto, a superficie do aerofélio permanece totalmente molhada a

montante dos limites de captac&o no extradorso e intradorso.

Logo, as Egs. (3.24), (3.29), (3.31), (3.32) sdo resolvidas para estimar F,, R, );
e hy nas posigoes de limite de incidéncia de goticulas do extradorso e intradorso do

aerofélio.

Quando a altura do filme é menor que a altura critica nos limites da regidao de
incidéncia, s < hy, considera-se que hy = d; e, consequentemente, nao se aplica o
critério da ETM. Nesse caso, hy € conhecido e somente F,, R e \s sdo estimados
por meio das Egs. (3.24), (3.29) e (3.31).

3.3.3 Escoamento de Filetes de Agua Liquida

Nas posicoes a jusante da posi¢ao de ruptura do filme de agua liquida, os para-
metros do escoamento de filetes (R, F,, As) sdo calculados por meio da definicdo de
molhabilidade, da hip6tese de distancia entre filetes \; constante e da conservacao

da massa do escoamento de agua liquida para o de filetes.

Na regido sem incidéncia de goticulas, mas com a presenca dos filetes, a vazao

de agua liquida é dada por:

ml =+ (3.33)

r,in r,out r.evap

Considerando que u, p, 7, @ € F, sdo constantes dentro de cada volume finito,

temos que:
2 2 Z[I,Oé W/
Rout = Rin + qub(Oz) : (_mr,evap ’ AS) (3.34a)
2R, si
Fr = w (3.34b)
f

)\f = )\f!o (334C)
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onde T _ gy g As.F . F,-¢ (3.35)

)\f r.evap — r,evap

O fator £ € a corregao para compensar a curvatura da superficie superior do
filete, dada pela razdo entre a area exposta de um filete, com forma de segmento
cilindrico, e a area da largura na sua base. Conforme mostrado na Fig. 3.3, esse

fator é estimado por:
2R« «

" 2Rsina sina

§

(3.36)

Como na Eq. (3.5), o raio do filete R se correlaciona a sua altura h, (distancia do

centro até o topo do segmento de cilindro) por meio da Eq. (3.6):
hy=R-(1 —cosa) (3.37)
A espessura do escoamento da agua liquida na forma de filme e filetes é dado
por valores de: a) J; nas regides de incidéncia de goticulas, em posigcbes a montante

da ruptura do filme; b) hy nas posi¢ées de ruptura do filme; c) h, nas regides a jusante

da ruptura do filme;

3.4 Verificacao dos Resultados Numéricos

3.4.1 Caso de Teste

Dentre o conjunto de dados experimen-

tais de Al-Khalil et al. (2001), escolhido como ~ 1aPela 3.2: Distribuicao de Densidade de
Poténcia dos Aquecedores Elétricos para

caso-padrao e apresentado na sec¢ao 2.4 do Caso 67A(AL-KHALIL et al., 2001)
presente texto, selecionou-se o caso 67A

para a verificagdo da implementagcdo modelo Elemento Caso 67A

de ruptura do filme e formacéo de filetes, Aquecedor  Gigerp [KW- M2
pois representa uma condicao de teste que F 20,15
possui uma vazéo de agua residual liquida D 21,70
significativa e tem uma temperatura meédia B 32,55

da superficie sélida préxima das encontra- A 43,40

das na operacao de um sistema real. Os pai- C 26,35

néis de aquecedores elétricos sao instalados E 18,60

no aerofélio NACA0012 como apresentado G 18,60

na Fig. 2.2. A densidade de poténcia, 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 estdo na mesma tempera-
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tura e que condutividade térmica equivalente no sentido do escoamento é k = 16,27
W/(m?-K).

O caso 67A foi testado no tunel de gelo por Al-Khalil et al. (2001) com as condi-
goes: V., = 89,4 m/s; Ty = —21,6°C; LWC = 0,55 g/m*; MVD = 20um e o = 0°.

3.4.2 Modelos Matematicos e Codigos Externos Utilizados

O cbdigo externo ONERA (GUFFOND; BRUNET, 1988) foi utilizado por Silva, Sil-
vares e Zerbini (2006) para resolver o campo do escoamento em torno do aerofélio
NACAO0012e estimar a trajetérias das goticulas de agua sub-resfriadas nas condi-
¢bes do caso 67A. O ONERA forneceu, naquela oportunidade, as distribui¢cdes de

coeficiente de pressédo C, e eficiéncia de coleta local 3.

Ha dois modelos de escoamento de agua residual implementados no programa
de simulagéo do presente capitulo: 1) o modelo de filme, que considera que a agua
escoa na forma de filme continuo sobre a superficie sélida do aerofdlio (SILVA, 2002);
2) o modelo de filete, que incorpora o padrao de escoamento de filme continuo, a
ruptura do filme e o padrdo de escoamento de filetes (SILVA; SILVARES; ZERBINI,
2006).

3.4.3 Estimativa do Angulo de Contato

Schmuki e Laso (1990) mediram « para filetes de agua, a 22°C, escoando sobre
uma superficie inclinada. Os autores obtiveram um angulo de contato dindmico de
68° + 8°, angulo de avanco de 62° + 3°, angulo de recesso de 49° + 3°. Segundo os
autores, os angulos dindmicos podem variar ao longo do filete, provavelmente devido
a imperfeigcdes da superficie. Apesar da precisdo da medida de angulo dinamico ser
a mais baixa, Schmuki e Laso (1990) recomendam a utilizacdo do angulo dindmico,
pois, € a medida que representa mais adequadamente a condicdo de escoamento

de filete. Logo, a simulagao do presente trabalho considerou o = 68°.

Verificou-se, por meio de uma analise de sensibilidade, que as distribuigbes de
Ts e Magua NAO apresentaram uma variagao significativa quando o angulo de contato
foi variado na faixa, 15° < a < 70°. Esta conclusédo confirma as observagdes de
Schmuki e Laso (1990) sobre a sensibilidade do escoamento de filetes a variacao de

Q.
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Tabela 3.3: Parametros da Regiao de Transicao Laminar-Turbulenta para Caso 67A

Presente trabalho Al-Khalil et al. (2001)
Extradorso Intradorso Ambos
modelo de escoamento  s,,/c  oy/c  sm/c  oy/cC e,
filme continuo 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 parametros da regiao de transicao laminar-turbulenta, a posi-
cdo média s,,/c e seu desvio padrdo o /c, adotados nos modelos de filme e filetes
sao comparados com aqueles publicados por Al-Khalil et al. (2001). Os parametros
Sm/c and oy /c foram ajustados para minimizar o desvio entre as previsdes numéri-
cas e os resultados experimentais de coeficiente global de transferéncia de calor U,

e de temperatura de superficie Ts .

A Fig. 3.6(a) apresenta a distribuicdo de T, prevista pelo presente modelo consi-
derando o escoamento da agua na forma de filme continuo. O modelo de filme previu
temperaturas de superficie proximas dos resultados do ANTICE, mas obteve desvios
significativos em relagdo aos dados experimentais. Ja a utilizacdo do mesmo cédigo
com o modelo de filete produziu T; mais préximas aos dados experimentais do que
aquelas obtidas com o modelo de filme. Como mostrado na Fig. 3.9(a), o0 modelo
de filetes previu uma diminuigdo nas temperaturas de superficie, a jusante do final
do filme no intradorso, que nao foi obtido pelo ANTICE. No mais, para comparar
a margem de erro de resultados dos programas de simulacao, de modo rigoroso, é
necessario haver menor espacamento entre sensores em torno do aerofélio, princi-

palmente onde os gradientes de temperatura dT /ds séo significativos.

Os efeitos do escoamento dos filetes de agua liquida ficam evidentes quando as
distribui¢cdes de U,, e h, , das Figs. 3.6(b) e 3.9(b), sdo comparadas. Devido as
diferengas no processo de transferéncia de calor e massa, as posi¢cées de desapa-
recimento da 4gua liquida previstas pelo modelo de filetes sdo localizadas mais a
montante do que aquelas geradas pelo modelo de filme, como observado nas Figs.
3.7(a) e 3.10(a). Nao foi possivel determinar qual modelo previu a distribuicdo de

Magua Mais proxima da realidade, ja que ndo ha medigées.

Outros parametros como espessura da agua liquida residual h,, tensao de ci-
salhamento 7 aplicada pelo escoamento externo e o fator de molhabilidade F s&o
mostrados nas Figs. 3.10(b), 3.11(a) e 3.11(b). Para comparacdo, 0s mesmos pa-

rametros para o modelo de filme continuo sdo apresentados nas Figs. Fig. 3.7(b),
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Fig. 3.8(a) e Fig. 3.8(b). Nas posi¢des de ruptura do filme de agua liquida, o modelo
de filete estimou um aumento abrupto na altura da 4gua liquida (Fig. 3.10(b)), pois
toda a vazao de agua do filme foi concentrada em alguns filetes. Foram observa-
dos valores decrescentes do fator de molhabilidade F na Fig. 3.11(b) nas posicoes a
montante da ruptura do filme. Como esperado para o modelo de filme, h, ndo sofreu
variagbes abruptas e F permaneceu constante na regiao molhada do aerofdlio, Figs.
3.7(b) e 3.8(b).

3.5 Comentarios

No presente capitulo, foi adotado o critério da Energia Total Minima (ETM) na

modelagem da ruptura do filme e formacao dos filetes para estimar:

altura critica na qual o filme continuo se rompe e gera os filetes;

molhabilidade da superficie no padrao de escoamento de filetes;

raio dos filetes;

« distancia entre filetes.

O modelo para o célculo da molhabilidade de superficie, desenvolvido e verifi-
cado no presente capitulo, foi incluido no modelo-base do escoamento em torno do
aerofélio com sistema térmico de antigelo, apresentado no Capitulo 2. Os resultados
finais, considerando a molhabilidade parcial da superficie, os modelos de camada-
limite e transicdo laminar-turbulenta, sdo apresentados e discutidos no Capitulo 6

As conclusoes finais da presente tese podem ser encontradas no Capitulo 7.
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Figura 3.6: Modelo de filme continuo - Temperaturas e Transferéncia de Calor -

Caso 67A
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Figura 3.9: Modelo de filetes - Temperaturas e Transferéncia de Calor - Caso 67A
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Figura 3.10: Modelo de filetes - Espessura e Vazio de Agua Residual - Caso 67A
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4 MODELAGEM DAS
CAMADAS-LIMITE DINAMICA E
TERMICA DO ESCOAMENTO EM
TORNO DE AEROFOLIOS COM
SISTEMA TERMICO DE ANTIGELO

Na simulagdo de escoamento em torno de aerofélios com sistemas térmicos de
antigelo, a transferéncia de calor e massa do da superficie do aerofdlio para o esco-
amento externno determina a demanda térmica necessaria para prevenir o congela-
mento das goticulas de agua captadas pela a superficie do aerofélio. Diferentemente
da simulagéao de formacao de gelo, a superficie aquecida possui uma temperatura
de superficie acima daquela do escoamento ao longe Ts > T, 0 que influencia
diretamente o fluxo de calor por convecgao §,,,, = ha - ATy Nas areas molha-
das pelo escoamento de agua liquida, a evaporacao intensifica a transferéncia de

calor e causa temperaturas mais baixas do que nas regides secas. Como definido

na Eqg. (2.12), o fluxo massico de evaporagao i,

depende do coeficiente de trans-
feréncia de calor h, e da diferenca de temperatura AT;,. Assim, a magnitude da
diferenca de temperatura A T;,, a extensao da regiao molhada, bem como o acopla-
mento entre a transferéncia de calor e a de massa, tornam os resultados de T; e

Magua SENSiVeis a estimativa da distribuicdo de hy, .

Silva (2002) aplicou a analise integral de camadas-limite térmica a simulagéo
de sistemas de antigelo. O presente autor considerou o escoamento, nos regimes
laminar e turbulento, com gradiente de pressdo sobre superficie permeavel, nao-

isotérmica e lisa bem como uma regiao de transicao laminar-turbulenta.

Na simulacdo numérica de formas de gelo em aerofélios, a conveccao de calor
€ importante para a determinacdo da forma do gelo tipo glaze, que é definido no
Anexo A, que se forma em temperaturas mais proximas de 0° C e em nuvem com
valores altos de LWC, j& que a convecgao de calor é o principal mecanismo para

transferir a entalpia de solidificagdo da agua para o escoamento. A transferéncia
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Tabela 4.1: Condicoes de contorno para a avaliacao da conveccao de calor e de
massa em torno de aerofdlios

Condicao de Contorno  Sistema Antigelo Formacéo de Gelo

Rugosidade da superficie aproximadamente lisa protuberancias e graos
de gelo

Diferenca de temperatura significativa, superficie equilibrio, superficie

ATy aquecida adiabatica

Gradiente de Pressao depende do aerofdlio e depende do aerofdlio, do

dP/ds do angulo de ataque angulo de ataque e da

forma do gelo

Gradiente de superficie ndo-isotérmica  superficie
Temperatura dTs/ds aproximadamente
isotérmica

”

Transpiragao My, significativa, T, > 40°C desprezivel, T, < 0°C

de calor por convecgao nao € tao importante na formacao 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 ultimo caso, o congelamento ocorre quase

gue instantaneamente no momento do impacto.

Para previsdao de formacdao de gelo, os cédigos LEWICE, ONERA2D e
TRAJICE2 (WRIGHT; GENT; GUFFOND, 1997) estimam o coeficiente de transfe-
réncia de calor por convecgao h, por meio de procedimento integral para o escoa-
mento laminar e turbulento em torno do aerofélio. Uma abordagem similar € utilizada
também para simular a formacao de gelo em torno de cabos elétricos em regides
frias (MAKKONEN, 1985). Em comum, esses autores resolveram as equagdes inte-
grais de camada-limite para o escoamento com gradiente de pressao sobre superfi-
cie impermeavel, isotérmica e plenamente rugosa nos regimes laminar e turbulento,
considerando uma transi¢ao laminar-turbulenta abrupta e disparada por rugosidade.
Foi encontrado apenas dois grupos de pesquisadores que aplicaram o método de
diferencas finitas de Cebeci (1971) para calcular h, e C; sobre formas de gelo em
aerofélios (CEBECI, 1989a; HAVUGIMANA et al., 2002).

A Tabela 4.1 apresenta as condicées de contorno para o calculo da camada-
limite térmica em torno de um aerofélio sujeito a formacao de gelo ou equipado com
sistema de antigelo. Como as perturbagbes na camada-limite sdo diferentes nos dois
casos, € necessario ter equagdes integrais distintas. No entanto, essa nao é a pratica
da industria aeronautica 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 préprios para a avaliacdo da convecc¢ao sobre formas de gelo a
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estimativa da transferéncia de calor e de massa em torno de aerofélios protegidos.
Para tentar melhorar as previsdées da distribuicao de h,, , uns adotaram, sem su-
cesso, as expressoes de Ambrok (1957) para o escoamento turbulento (MORENCY;
TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999b), e outros partiram para o uso de métodos de dife-
rengas finitas (MORENCY; TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999a; HENRY, 1992). Uma
discussao sobre a literatura de sistema antigelo podem ser encontrados na revisao

bibliografica do Capitulo 2.

Apesar da estimativa do coeficiente de transferéncia de calor h,, ser importante
para a avaliacao da transferéncia de calor em aerofélios com sistema antigelo e com

formagéo de gelo, observa-se que:

1) os procedimentos encontrados na literatura tem dificuldades de avaliar h,, com a
precisao requerida pela aplicacdo de engenharia devido a limitagdes da modela-

gem matematica ou das hipéteses adotadas;

2) a aplicagéao da solucao das equacdes de Navier-Stokes por média de Reynolds
a solucao da transferéncia de calor e massa em torno de aerofélios com sistema
antigelo, conhecidas pela sigla RANS, foi tentada por alguns pesquisadores como

aqueles que:

» aplicam as equagbGes RANS simplificadas, na forma de diferengas 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 turbuléncia com duas ou
mais equacgdes (CROCE; BEAUGENDRE; HABASHI, 2002).

4.1 Modelagem da Camada-Limite aplicada a Aerofo6-
lios com Sistemas de Antigelo

As caracteristicas principais dos procedimentos integrais, para a avaliacdo das
camadas-limite térmicas e de quantidade de movimento, sdo a simplicidade de cal-
culo e a precisao satisfatéria das previsdes para a maioria das aplicacdes de en-
genharia. Em contrapartida, os procedimentos integrais ndo consideram efeitos da
histéria do escoamento, ja que o calculo depende somente das propriedades locais

do escoamento em torno do aerofdlio.
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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. E, também, comum que o
sistema de equacdes integrais seja fechado por uma correlacao obtida por meio de
analise dimensional, de evidéncias empiricas, de uma familia de solugdes analiticas

ou de algum tipo de analogia.

A Tabela 4.2 apresenta os modelos matematicos integrais implementados no
presente trabalho. Alguns dos procedimentos integrais também sao utilizados nos
cédigos classicos como LEWICE, ONERA2D, TRAJICE2 e CANICE B. Todos os

modelos implementados por Silva (2002) sao utilizados no presente trabalho.

Tabela 4.2: Procedimentos de analise integral de camada-limite implementados

Camada Parametro Modelo Aplicado por

Limite Estimado (Autor)

62 1am Ct jam (THWAITES, 1949) ONERAZ2D,

CANICE B e Silva
(2002)

02, turb Ct turb (KAYS; CRAWFORD, LEWICE, TRAJICEZ2,

1993) ONERAZ2D,
CANICE B e Silva
(2002)

Dy jam Stiam isotérmico (SMITH,; LEWICE, TRAJICE2,

SPALDING, 1958) ONERAZ2D,
CANICE B e Silva
(2002)

sobreposicéao presente trabalho

(LIGHTHILL, 1950;

SPALDING, 1958)

Dy am Stiam nao-isotérmico Silva (2002)
(AMBROK, 1957)

Do b St nao-isotérmico CANICE B e Silva
(AMBROK, 1957) (2002)
sobreposicéao presente trabalho
(REYNOLDS; KAYS;

KLINE, 1958a)
isotérmico presente trabalho
(MORETTI; KAYS,
1965)
62, turb Ct turb © St Analogia de Colburn Silva (2002)

Analogias de Karman,
Prandtl e Kays

presente trabalho

A estimativa das propriedades da camada-limite dindmica e térmica ao longo da
regido de transicao laminar-turbulenta é feita por combinagao linear, de St e C; nos

regimes laminar e turbulento, a partir do inicio (onset) da regido de transigéo, onde
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ha a formacao dos primeiros nucleos (spots) turbulentos, até o término da regiao
de transicao, onde o escoamento é plenamente turbulento. Os tipos de funcao-peso
utilizadas para combinar linearmente St,,,, com Sty,, e, também, Cy ;o com Cy i SA0

mostradas na Tabela 4.3.

Tabela 4.3: Modelos de Evolugao da Intermiténcia na Regiao de Transicao
Laminar-Turbulenta

Funcao-peso da Autor Aplicado por

combinacao linear

Probabilistica Reynolds, Kays e Kline Silva (2002) e presente

(distribuicao normal) (1958b) trabalho

Intermiténcia () Chen e Thyson (1971) CANICE FD,
Fortified-LEWICE e presente
trabalho

Intermiténcia () Abu-Ghannam e Shaw (1980)  presente trabalho

Abrupta (degrau) Makkonen (1985), Wright LEWICE, ONERA, TRAJICEZ2,

(1995) CANICE B e presente trabalho

Geralmente os codigos de simulacao de formagao de gelo e antigelo utilizam uma
funcdo-peso tipo degrau para representar uma transigdo abrupta entre o escoamento

laminar e o turbulento:

. v(s) =0 se s< S
transi¢cdo abrupta: v (4.1)

Y(s) =1 se S>s

As Unicas excegdes encontradas na literatura sdao os cédigos CANICE FD (MO-
RENCY; TEZOK; PARASCHIVOIU, 1999a) e Fortified-LEWICE (CEBECI, 1989a;
CEBECI; CHEN; ALEMDAROGLU, 1991). Estes codigos usam analises diferenci-
ais de camada-limite, que adotam o modelo de turbuléncia de Cebeci e Smith (1974)
e aumentam a viscosidade aparente turbulenta por meio da funcao de intermiténcia
de Chen e Thyson (1971). O codigo de Henry (1992) também usa o método de dife-
rencas finitas, mas nao ha informagdes sobre quais foram os modelos de turbuléncia

e de transicdo adotados.

No programa de simulacao de antigelo de Silva (2002) foi implementado um mo-
delo probabilistico da regido de transi¢cao laminar-turbulenta, que representa a pro-
babilidade de aparecimento de nucleos turbulentos como uma distribuicdo normal
acumulada em fung¢éo da posi¢éo s. No presente trabalho foram implementadas to-

das as fungdes-peso apresentadas na Tabela 4.3.

A avaliagao diferencial na camada-limite do escoamento de Cebeci (1971) foi

aplicada, com sucesso, a simulagdo de sistema antigelo por Morency, Tezok e Pa-
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raschivoiu (1999a) no programa CANICE FD. No entanto, estes autores utilizaram
expressdes empiricas e algébricas para estimar o inicio e o término da regido de

transicao.

Henry (1992) avaliou, por meio de diferencgas finitas, o comportamento térmico da
camada-limite em torno de um aerof6lio com sistema de protecédo contra a formacgéao
de gelo operando no regime transitério (degelo). Porém, o autor ndo informou qual
codigo de solugédo do escoamento foi utilizado nem como foram estimados o inicio e

o término da regido de transicao laminar-turbulenta.

O codigo Fortified-LEWICE, na versao implementada por Cebeci (1989a), tam-
bém usou o modelo de diferengas finitas de Cebeci e Smith (1974) para estimar o
arrasto e a transferéncia de calor sobre a superficie rugosa e de geometria irregular

(chifre) do gelo formado no aerofdlio.

4.2 Analise Integral das Camada-Limites Dinamica e
Térmica - Trabalho Anterior

Em Silva (2002), as equacdes de camada-limite dinamica e térmica foram sim-
plificadas considerando:

* 0 escoamento unidimensional;

* regime permanente;

« perfis de velocidade:

— similaridade no regime laminar

— perfil de poténcia (1/7) no regime turbulento

gradiente de pressdo moderado (dP/ds) e

superficie lisa, ndo-isotérmica e impermeavel.

Essas hipoteses resultam nas Egs. (4.2) e (4.8). Observe que o fluxo massico de
evaporagao € desconsiderado nessas equacgodes, todavia, o efeito do insuflamento de
vapor d’agua é estimado por meio das Egs. (2.17) e (2.18), que, por sua vez, influen-
ciam o calculo da temperatura da agua liquida e da superficie solida do aerofélio. A

solucdo da camada-limite térmica fornece o valor de St sem o efeito do insuflamento

1

para estimar m,,,

e By, que séo utilizados para calcular St* considerando o efeito do

insuflamento.
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Para estimar as distribuicoes de C; e h,, em torno do aerofdlio equipado com um
sistema antigelo eletrotérmico, Silva (2002) propds a implementagdo de um conjunto
de equacdes para avaliacdo de espessura de quantidade de movimento 9, e espes-
sura de entalpia A, nos regimes laminar e turbulento. Os resultados da implementa-
¢ao do célculo de camada-limite, proposta por Silva (2002), foram comparados com
dados experimentais para varios regimes de operagao do sistema antigelo (SILVA;
SILVARES; ZERBINI, 2007b).

4.2.1 Transferéncia de Quantidade de Movimento

No modelo de Silva (2002), a camada-limite de quantidade de movimento é con-
venientemente expressa numa equacéao de espessura de quantidade de movimento,
na forma adimensional (KAYS; CRAWFORD, 1993):

Com base na aproximagao de Thwaites (1960), Kays e Crawford (1993) inte-

graram a Eq. (4.2) para obter a espessura de quantidade de movimento no regime

0,664 - v/ s 2
52,Iam =" 284 / u;l,68 ds (43)
Ue Sstag

laminar:

O coeficiente de atrito laminar Cs ., € avaliado em funcéo do parametro de gradi-
ente de pressdo A por meio da interpolagéao, também inspirada em Thwaites (1960),

desenvolvida por Cebeci e Bradshaw (1984):

2-1(\)
Ctjam = 4.4
f,lam R652 ( )
onde
=0,225+1,61-\—3,75-)2+5,24 - )3 =0<)\<0,1
I(\) (4.5)

=0,225+1,472- X\ — (0,0147 - \)/(A+0,107) = 0> A > —0, 1

A equacdao integral da espessura da quantidade de movimento no regime turbu-

lento, Eq. (4.2), adotada foi aquela desenvolvida por Kays e Crawford (1993):

0,0156 - v\/* s u Yo
3 : N/
Oatur = [— : / U280 ds + (6,47)%/ - ()41 (4.6)

4,11
Ue Str Ue
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A Eq. (4.6) é avaliada com a hipétese de continuidade de 9, através da transicao
laminar turbulenta, ou seja, o 4 = 2, am = d2.um- Assim a Eq. (4.3) fornece a condicéo
inicial para a integral na Eq. (4.6) na posicao, s;, de inicio da regido de transicao

laminar-turbulenta.

O coeficiente de atrito C;, em fungéo de Res,,,, € obtido pela seguinte expres-

Sao:

C
LU _ 0,0125 - Re; 2% (4.7)

02, turb

4.2.2 Transferéncia de Calor

Para avaliar a distribuigéo de h,, a jusante do ponto de estagnagao ao longo das
superficies do intradorso e extradorso, € conveniente representar a camada-limite
térmica incompressivel na forma adimensional em fungéo da espessura de entalpia
A, (KAYS; CRAWFORD, 1993):

dAg (1 dUe+1.%)

U, ds fp ds

St=——+ A,

= (4.8)

Para velocidade da borda da camada-limite,u,, propriedades termodinamicas e
temperatura de superficie constantes, a transferéncia de calor no regime laminar

pode ser aproximada por analogia com a transferéncia de quantidade de movimento:

Nu =St-Re-Pr=0,332-Pr®® . Re®® (4.9)

A partir das Egs. 4.8 e 4.9, da hipbétese de propriedades termodinamicas cons-
tantes e gas perfeito ,Ajy = ¢, - AT, Ambrok (1957) desenvolveu uma expressdo
para avaliar h,, no regime laminar causado pelo escoamento de ar sobre superficies

nao-isotérmicas com gradiente de pressao moderado:

—1/2
Sstr . ATZ
Num = 0,3-Re, - AT - (/ Yo B0 ds) (4.10)
S.

stag Var

na qual AT é a diferenga de temperatura entre a temperatura de superficie da
interface soélido-gas ou liquido-gas T, e a de recuperagao, T,... O célculo de Az
por meio de Eq. (4.14) requer o conhecimento de A, ,,, na posicao de inicio da

regido de transi¢cao, como condi¢do inicial. Assim, a simplificagéo de Eq. (4.8) resulta

em (AMBROK, 1957):
0,83 S U AT? e
Rea,. = 253 </ Ye AT ds> (4.11)
’ T Sstag Var
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No ponto de estagnacéao do aerofélio, com aproximagéao de escoamento similar
U, = se akq. (4.15) , Smith e Spalding (1958) aproximou o coeficiente de transfe-

réncia de calor por convecgao por:

dw/va)| 1"

Nuseg = (0,246 - Rewe - —

(4.12)

S=Sstag

No regime turbulento, h,, é avaliado por meio da expressdo de Ambrok (1957),
Kays e Crawford (1993):

St = 0,0125 - Re, 0 - Pr'/2 (4.13)

Como na andlise da camada-limite de quantidade de movimento, é admitido que
A, é uma fungdo continua através da regiao de transigédo. Logo, com a Eq. (4.11) e
a hipétese de Ay = Az jam = Do wm, @ espessura de entalpia no regime turbulento é

avaliada por:

ReAz,turb AT =

0,8
) 1,25

)
0,0156 - Pr"/2. 1. / G- AT"®ds + (Rep,, - ATy (4.14)

Str

4.3 Analise Integral das Camadas-Limite Dinamica e
Térmica - Presente Trabalho

Na presente tese, foram implementados outros procedimentos de avaliacdo da
camada-limite térmica para estimar a distribuicdo de h,, no escoamento bifasico em
torno do aerofélio. O objetivo é que o presente codigo possua a capacidade de es-
timar a transferéncia de calor em uma faixa de condi¢cdes operacionais do sistema
antigelo, como definido na Tabela 4.2. Assim, a implementacdo de alguns mode-
los selecionados, que tem hipoteses e limitagGes de aplicabilidade diferentes, pode
resultar em maior flexibilidade na utilizagdo da ferramenta numérica e, em alguns

casos, maior precisao dos resultados.

A comparacgao entre resultados de modelos diferentes, para os mesmos casos de
teste, possibilita uma analise dos efeitos das hipéteses, adotadas em cada modelo,
no resultado final. Desse modo, pode haver entendimento dos fendmenos fisicos

mais importantes para a estimativa da transferéncia de calor.
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4.3.1 Escoamento laminar sobre superficie isotérmica

De forma analoga ao trabalho de Thwaites (1949) para a avaliacdo da espessura
de quantidade de movimento 4, e estimativa de coeficiente de atrito Cy, Smith e Spal-
ding (1958) desenvolveram um procedimento de avaliagdo da camada-limite térmica

do escoamento laminar sobre superficie isotérmica, que:

1) admite o nimero de Prandll, Pr, constante;

2) nao 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 so6 de-

pende das condicdes locais do escoamento;

A Ultima consideracao, € a hipétese crucial do modelo (SMITH; SPALDING, 1958),
na qual os autores admitem que as solugdes analiticas para os escoamentos sobre
cunha (wedge flows ou Falkner-Skan) sao aplicaveis também a escoamentos com

gradiente de presséao variavel, ou seja, quando u, € uma funcao de s.

A partir dessas hipéteses e de analise dimensional, Smith e Spalding (1958)
concluiram que a espessura de conducao A4 pode ser representada por:

e dAs _ . (AG due (4.15)
v ds v ds

na qual a funcdo f do lado esquerdo da Eq. (4.15) foi determinada a partir das
solugdes analiticas dos escoamentos sobre cunha, que é a familia de solugdes simi-

lares para varios gradientes de pressdao m dada por:

Ug=C-8s" (4.16)
s du, B/

T U ds 2-f/x

(4.17)

Uma familia de escoamentos com gradiente de pressao variavel foi resolvida
analiticamente por Eckert (1942) apud Smith e Spalding (1958). A partir dessas
solugdes, Smith e Spalding (1958) pode avaliar o desvio entre equagao da espessura

de conducao proposta que eles propuseram e as solugdes analiticas:

S S
2,87 S AZ d
[“e—Ai] _ 11,68/u;'87ds+/u;'87E4 (—4 ”e> ds (4.18)
1%
0
0 0

v ds
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Onde a fungéo E4, do lado direito da Eq. (4.18), € uma corre¢do ao desvio da
solugdo analitica tabelada pelos autores. Devido ao pequeno valor de E, e para

evitar a solugao iterativa, este termo foi desconsiderado no presente trabalho.

No ponto de estagnacgao do aerofélio (s — 0), considera-se que o0 escoamento
€ similar e plano no ponto de estagnacao, ou seja, C = 1 e m = 1 substituidos na

Eq. (4.16). Com essa hipotese, a Eq. (4.18) é simplificada em:

2,017 -
A, =28 (4.19a)
Reg
Nug
= 0,4957 4.19b
Re. ( )

A solugao analitica do escoamento do ponto de estagnagao fornece 0, 5017 para
o lado direito da Eq. (4.19b), o que demonstra uma aproximacao satisfatoria para
regides na vizinhanga da estagnacao (KAYS; CRAWFORD, 1993).

Para avaliar A, ., sobre superficies isotérmicas de aerofélios, Spalding (1958)
elaborou um procedimento que considera: 1) Pr constante; 2) o efeito da espessura
de cisalhamento d,4; 3) e que a taxa de crescimento da espessura da camada-limite
térmica s6 depende das condigbes locais. Com base em resultados analiticos, o

autor concluiu que a espessura de entalpia é estimada pelo sistema de equacgdes:

3/21°% K. ) U\ V2
[(UeAZ/am) ] =0,7- C;f / (5—e> dx (4.20a)
0 PCPar 4
0
Ue 2 flar
04 = = 4.20b
! (%) ParleCr ( )
dy 0

No presente trabalho, as Egs. (4.20a) e (4.20b) sao utilizadas para estimar Ay jam
quando o calculo de A, é feito pela Eq. (4.18). O valor de A, ,, € necessario para for-
necer a condi¢do de continuidade na posicao de inicio da transicao laminar-turbulenta
A2,Iam = A2,tr = A2,turb-

4.3.2 Escoamento laminar sobre superficie nao-isotérmica

O procedimento de Ambrok (1957), para estimar a transferéncia de calor no es-
coamento laminar com gradiente de pressao sobre superficies nao-isotérmicas, apre-
senta desvios, em relacéo a solucéo diferencial, nas regides onde ha gradientes de
pressao e temperatura significativos ou abruptos. O autor adota uma aproximacao
da Eq. (4.8), que admite que o termo do lado esquerdo s6 depende de Reg e Pr,

ou seja, pode ser representado com St,,,, do escoamento laminar sem gradiente de
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presséo e nao sofre efeito dos termos du,/ds e dT/ds.

Se a temperatura de superficie T, varia de forma conhecida no aerofélio, uma
maneira alternativa de estimar a distribuicao de St,,, € adotar sobreposi¢des de va-
rias distribuicdes de St 5o SObre superficies 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 analise in-
tegral com sobreposicao fornece resultados préximos daqueles da andlise diferencial
para o caso de temperaturas de superficie variaveis. O procedimento foi inicialmente
proposto por Lighthill (1950) e modificado por varios autores conforme os requisitos

de cada aplicagéo de interesse.

A distribuicao de diferencas de temperatura A T;,, entre a superficie de interface
solido-gas e o escoamento bifasico em torno do aerofdlio, pode ser aproximada por
uma série de rampas e degraus (REYNOLDS; KAYS; KLINE, 1958a), representada

por:

N J
ATi(s) =Y _mn(s—an) + Y b (4.21a)
n=1 j=1
d(ATim) N
int
—— (%) = n 4.21b
) Z m (4.21b)

na qual m, é a inclinacdo da rampa no ponto de quebra n, localizado na posi¢ao ap;
N é numero total de quebras para aproximagao de rampas; b; € o degrau no ponto de
quebra j, localizado na posigéo /;; J € o nimero total de quebras para aproximagao

de degraus.

Entado, a transferéncia de calor pode ser calculada por varios St;,, devido as

componentes de rampa e degrau da Eq. (4.21a) por meio de:

N J
S a 1 I;
1 Y m,F, (—) Y bFs (2 4.22
PTG ) T AT, £ ’S(x)] 2

n=1

SJ[Iam = SJ[/am,iso

E considerando as seguintes fung¢des auxiliares:

an an

Fa(22) = 4/3)- Bii2/3,4/3) — (1 - 22) (4.232)

| N
Fo <§) _ [1 _ (é) ] y (4.23b)

a, 3/4

r=1— (;) (4.23¢)

_TGEm ()
B.2/3,4/3) ) (4.23d)
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Onde I'(p) é a funcdo Gama e (3, é a fungdo Beta Incompleta, que é resultado da
integral de sobreposicao de Stietjes aplicada por Lighthill (1950) a transferéncia de

calor no escoamento laminar sobre superficies de temperatura ndo-uniforme.

Baxter e Reynolds (1958) estimam a distribuicao Stay, iso por meio da solugéo do
escoamento laminar sem gradiente de pressao sobre superficie isotérmica, ou seja,

a solu¢do do escoamento de Blasius dada por:

Stiamiso = 0, 332Pr2/°Re /2 (4.24)

Neste trabalho, o gradiente de presséo precisa ser considerado pois 0 escoa-
mento de interesse é em torno de um aerofdlio. Assim, para estimar St s, € avaliar
St.m com o procedimento de sobreposigdo, adotou-se as solugdes desenvolvidas
por Smith e Spalding (1958), que consideram o efeito do gradiente de pressédo na
Eq. (4.18).

4.3.3 Escoamento turbulento sobre superficie isotérmica

Para avaliar a transferéncia de calor no escoamento turbulento sobre uma super-
ficie isotérmica, pode-se adotar algum tipo de analogia entre transferéncia de calor
e quantidade de movimento (KAYS; CRAWFORD, 1993; WHITE, 2000; SCHLICH-
TING; GERSTEN, 2000).

Desconsiderando o efeito do gradiente de pressao (u, =constante), a equacao

da camada-limite de quantidade de movimento, a Eq. (4.2) é simplificada para:

Cr dos

Zt_ 2 4.25

2 ds ( )
Se os gradientes de presséo e de temperatura de superficie ao longo do escoa-

mento forem nulos, a Eq. (4.8) resulta em:

St = d_A2 (4.26)

ds
Admitindo-se que a espessura de entalpia A, é aproximadamente igual a espes-
sura de quantidade de movimento d, ao longo da direcdo do escoamento, as taxas de
crescimento J,/ds e A,/ds também sdo aproximadamente as mesmas. Isso ocorre
pois a superficie considerada é isotérmica, o que garante que as duas camadas-
limite tenham a mesma origem (posi¢éo inicial onde a espessura € zero). Desse

modo, as Egs. (4.25) e (4.26) podem ser igualadas e define-se a chamada analogia
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de Reynolds:

(4.27)

A relacao da difusividade molecular de quantidade de movimento com a difusivi-

dade de transferéncia de calor é dada pelo numero de Prandtl:

Pr = ”’; % (4.28)

No regime turbulento, a relagcao da difusividade turbulenta de quantidade de mo-
vimento com a de transferéncia de calor é dada pelo conceito do numero de Pranditl

turbulento:

pr, = Z1P% (4.29)
ki

Uma forma mais geral de definir a Analogia de Reynolds é admitir que: 1) os
nuameros de Prandt/ sdo unitarios Pr; =Pr= 1; 2) a velocidade da borda é constante
ue =constante e 3) a superficie € isotérmica (T,, — T,) =constante. Esse conjunto
de hipéteses resulta em perfis similares de velocidades u* e de temperaturas t* na
camada-limite na direcdo normal ao escoamento. Assim, as taxas de crescimento
das espessuras 9, e A, também sao similares e podem ser correlacionadas por um

fator de analogia.

Evidéncias experimentais (KAYS; CRAWFORD, 1993) indicam que a hipotese
de Pr; = 1 representa escoamentos no regime turbulento de fluidos com namero de
Prandt/ molecular de 0,7 <Pr< 5,9. O valores de Pr; para escoamentos turbulentos

de ar variade 0,7 a 0,9, com uma tendéncia de valores préximos a 0, 85.

Ja no regime laminar, devido as caracteristicas do transporte de quantidade de
movimento e de calor, ambas espessuras das camadas-limite possuem uma depen-
déncia significativa do Pr do fluido. Para efeito de comparagéo, o escoamento laminar
e sem gradiente de pressao de um fluido com 0,5 <Pr< 50, em que a relagdo d,/A,
é funcéo do Re, a correlacéo entre transferéncia de calor e de quantidade de movi-

mento resulta na Analogia de Colburn, que é dada por:

(4.30)

Segundo Kays e Crawford (1993), os perfis de velocidades e temperatura dentro
da camada-limite, nas regides da subcamada-laminar e na regido logaritmica plena-

mente turbulenta, para o escoamento de ar em regime turbulento s&o representados
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pelas chamadas leis de parede:

1y 1
U =<2 +10,8 Y (4.31a)
Kk 10’ 8 Cf,turb/~2
Pr; V' Cr turb/2
L 13, 2Pr pro Y /< 4.31b
k132" Sty (4.31b)

Substituindo os valores de valores de x = 0,41 e Pr; = 0,85 nas das Egs.
(4.31a) e (4.31b), Kays e Crawford (1993) desenvolveram uma solugéo simplificada
para transferéncia de calor com a adogao das seguintes hipoteses: 1) a velocidade
do escoamento livre é constante, u, =constante; 2) a superficie é isotérmica, (T,, —
T.) =constante; 3) as espessuras sdo aproximadamente iguais, d» ~ A, e 4) a
esteira (na regido externa superior) da camadas-limite térmica e de quantidade de
movimento é aproximadamente representada com a adigdo da constante 2,3 nas
Egs. (4.31a) e (4.31Db).

Eliminando In y* e igualando as Eqgs. (4.31a) e (4.31b), o niumero de Stanton,
St, pode ser representado como uma funcao de Cy, e analogia entre transferéncia de

calor e quantidade de movimento, é dada por:

Cf,turb/2
v/ Crum/2(13,2Pr — 9,25) + 0, 85

Sty = (4.32)

Para o caso de velocidade na borda da camada-limite u, constante e a aproxima-

céo do perfil de velocidades dentro da camada-limite por u* = 8, 75(y*)'/7, a Eq. (4.6)
e simplificada para:

Crum/2 = 0,0287Re,%? (4.33)

A substituicao da Eq. (4.33) na Eq. (4.32) resulta em:

0,0287Re; 2

Sty =
“ = 0,169Re; (13, 2Pr — 8,66) + 0, 85

(4.34)

O denominador da Eq. (4.34) pode ser aproximado por Pr®*, para as faixas de

0,5 <Pr<1,0e5 x 10° <Res; < 5 x 108, o que resulta em:

Stw = 0,0287Re, *?Pr—04 (4.35)

A substituicdo da Eq. (4.35) na Eq. (4.26) e a posterior integracéo, resulta em

uma expressao que correlaciona St diretamente com A,, que € dada por:

Stu = 0,0125Re 0 2°Pr2° (4.36)
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No presente trabalho, o efeito do gradiente de presséo € considerado na avalia-
¢ao do coeficiente de atrito viscoso Cy i por meio da Eq. (4.7), que influencia a esti-
mativa de Sty,,s0. LOgO, a hipotese adicional é que o efeito da variacdo da velocidade
do escoamento em torno do aerofélio na espessura de quantidade de movimento 9,
€ 0 mesmo daquele na espessura de entalpia A,. O que pode ser uma aproximagao

adequada se o gradiente de pressao for moderado e sem variagdes abruptas.

Para considerar diretamente o efeito da variagdo da velocidade do escoamento
bifasico em torno do aerofélio, sem depender do célculo de Cy, Moretti (1964) utiliza-
ram a solucédo de Ambrok (1957), Eqgs. (4.13) e (4.14), e admitiram que a temperatura

da superficie & constante. Assim, a distribui¢ao de Stu,s, resulta em:
Stl‘urb,iso =0,0125 - Rezgiz . Pr 0%

S
=0,0125Pr~%° lo, 0156 - Pro%. " / G- ds (4.37)
Str

+ (ReAgvtr>1!25:| o

Se o termo Re,,, for nulo, ou seja, se a camada-limite térmica turbulenta co-
mecar na estagnacao (ue = 0) ou se a espessura de entalpia for nula no inicio da
transicao (A, ), onde os nucleos turbulentos comecam a aparecer, a Eq. (4.37) re-

sulta em:

s —0,2
Stium,iso = 0,0125Pr%° (0,0156 Pt / G- ds)

Str
s —-0,2
=0,0287Pr %* (u;,‘ : / G- ds)
Str

Para u, constante, o termo entre parénteses da Eq. (4.38) é reduzido ao nimero

(4.38)

de Reynolds Reg e, consequentemente, a definigdo de niumero de St fica igual a

analogia desenvolvida por Kays e Crawford (1993), dada pela Eq. (4.35).

4.3.4 Escoamento turbulento sobre superficie nao-isotérmica

Reynolds, Kays e Kline (1958a) aplicaram o procedimentos integrais de sobrepo-
sicdo a camada-limite térmica turbulenta, originalmente desenvolvidos para o regime
laminar (LIGHTHILL, 1950), e resolveram a transferéncia de calor por convecgao no

escoamento turbulento sobre uma superficie de temperatura variavel.

De forma analoga ao escoamento de regime laminar, os autores aproximaram a
distribuicdo de A, diferenca entre a temperatura de superficie de interface liquido-

gas ou solido-gas, por uma sequéncia de rampas e degraus como na Eq. (4.21a).
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Entdo, a sobreposi¢do de varios Sty iso devido as componentes de rampa e degrau
da Eq. (4.21a) resulta em:

N J
S an 1 I;
1 § nFa (= § biFs | 2 4.39
+ATint =1 m A<X> +ATint ! S(X)] ( )

E considerando as seguintes fun¢des auxiliares:

Stturb = SJ[turb,iso

ap an
Fa (7> = (10/9) - 3,(8/9,10/9) — (1 . ?) (4.40a)
| 1\ 8/10 —1/9
Fs (i) = [1 — (é) ] —1 (4.40b)
r=1— <%>9/10 (4.40¢)
_T(Em) T (8)
3:(8/9,10/9) = F (S t) (4.40d)

A distribuicao Sty 50, do escoamento turbulento sem gradiente de presséo sobre
superficie isotérmica (Blasius), pode ser estimada por (BAXTER; REYNOLDS, 1958;
REYNOLDS; KAYS; KLINE, 1958a):

Stuwm.iso = 0,0296Pr %*Re, %2 (4.41)

Uma alternativa é avaliar Sty s, por meio de alguma analogia entre transferéncia
de calor e quantidade de movimento, Egs. (4.27), (4.32). Desse modo, o efeito do
gradiente de presséo seria contabilizado indiretamente, por meio da variagao do C
da Eq. (4.7).

Outra opgéo é utilizar a Eq. (4.37), que considera o efeito do gradiente de pressao

na avaliacdo de Sty s, diretamente.

4.4 Analise Diferencial das Camadas-Limite Dinamica
e Térmica - Presente Trabalho

Para aplicagado no presente trabalho, foram escolhidas duas implementagées de
resolucao bidimensional do escoamento nos regimes laminar, de transicéo e turbu-

lento, a saber:

* Modelo de Cebeci e Cousteix (2005) do cddigo BLP2C;

* Modelo de Kays, Crawford e Weigand (2004) do cédigo TEXSTAN,
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As duas aplicam o método das diferengas finitas para resolver as equagdes de média
de Reynolds de Navier-Stokes simplificadas para camada-limite. A razao da adogao
dessa abordagem no presente trabalho é que ela permite a contabilizacao dos efeitos
de histéria do escoamento que sado desconsiderados na abordagem integral. Uma
vez que, no caso da simulagao do sistema antigelo, é preciso estimar a resposta da
camada-limite as variagcoes de gradiente de pressao (aceleragdo do escoamento) e
variacoes das condicdes de contorno na superficie, como a temperatura e a taxa de

evaporagao da agua liquida.

4.4.1 Modelo de Cebeci e Cousteix (2005)

O programa BLP2C (CEBECI; COUSTEIX, 2005) resolve simultaneamente as
equacgdes de conservacado de quantidade de movimento e de energia para esco-
amentos de camada-limite bidimensional compressivel com transferéncia de calor,
nos regimes laminar, transicional e turbulento. As equacgdes utilizadas na construcdo

do modelo sao:

« conservagao da massa:
0 0

5P+ 5,9 = 0 (4.42)

* conservagao da quantidade de movimento na camada-limite compressivel

(Navier-Stokes) :

pUS PV = P (“a_l; _ u/v/) (4.43)

» conservagao da energia (Primeira Lei da Termodinamica):

OH __OH 8{8T

pU—— + 3y

_ ou -
I pV— dy 8_y —CcpT'V +u (ua—y — pu’v’)} (4.44)

* pressao na borda superior da camada-limite, na regido de escoamento incom-

pressivel e isentropico:

dp du,
—— = — 4.45
* viscosidade aparente turbulenta (“eddy viscosity”)
- e d
ey S B (v AL (4.46)

dy Pr; Oy
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* modelo algébrico de turbuléncia de Cebeci e Smith (1974)

2
YerY,s 0<y<ye (4.47)

ou
(€m)i = /2‘8_}/

(em)o = 0,0168 / (Uo— Y|y, ye<y<s  (4.48)
0
(en)o = (En) ¥ = ye (4.49)
, q1/2
/=my[1—exp(—5)}, N=[1-11,8" (”—) p* (4.50)
A He \ Pw
1/2
ve_1( P
A-26%u; (p—) , (@.51)

* intermiténcia laminar-turbulenta de Chen e Thyson (1971)

Yy =1 —exp {_G(X - Xtr)/ Ujdx} (4.52)

Xtr

3
G=8,33-10*2Re; "™ (4.53)
1%

* intermiténcia da camada-limite para o escoamento externo

—1

6
v=|1+5,5 (1) . yoéonde = =0,995 (4.54)
Yo Ue

4.4.2 Modelo de Kays, Crawford e Weigand (2004)

O programa TEXSTAN2004 (KAYS; CRAWFORD; WEIGAND, 2004) resolve as
equacdes de conservagao de quantidade de movimento e de energia para escoa-
mentos de camada-limite bidimensional incompressivel com transferéncia de calor,

nos regimes laminar, transicional e turbulento:

* conservagdo da massa:

0 0
—U+—v=0 4.55
ox * oy ( )
» conservacao da quantidade de movimento na camada-limite incompressivel
(Navier-Stokes):
1 _
U, you_ 1 0 (i (4.56)
ox Oy pdx Oy \' dy
» conservacao da energia (Primeira Lei da Termodinamica):
T T k 0T ——
Ua— +Va— = 2 _(9_ — TV (4.57)
ox dy 0Oy \ pc, Oy
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» pressao na borda superior da camada-limite, na regido de escoamento incom-

d d
_B s (ﬁ) (4.58)

pressivel e isentropico:

ax ax

* viscosidade aparente turbulenta (“eddy viscosity”)

_ ou — epdu
v = —— - TV = —— 4.59
u'v E””ay e 1% Pr, 9y ( )

* modelo algébrico de turbuléncia de Kays e Moffat (1975)
ou|?
)= P —‘ 4.60
(emi = F|5, (4.60)
. v
l=m|n{/<;y {1 — exp <_F>] ,/\-5} (4.61)
2
A = S (4.62)
a{vyb[p*/(1+cvy)]} +1
, 0,24944 Vs

4.5 Verificacao dos Resultados Numéricos

Na presente secao é realizada uma verificagdo dos resultados numéricos da ana-
lise integral e diferencial das camadas-limite térmica e dindmica. O objetivo € com-
parar as previsdes com resultados analiticos ou experimentais para os efeitos mais
importantes que ocorrem no escoamento na camada-limite estudado, como mos-
trado na Tabela 4.2. Desse modo € possivel verificar se a implementagcao numérica
esta correta e quantificar, para cada efeito separadamente, os desvios dos resultados

numéricos em relacao as solucdes analiticas ou aos dados experimentais.

Os procedimento de célculo para contabilizar os efeitos da evaporagéo na trans-

feréncia de calor sdo analisados no Apéndice A.

Na presente secao, dois tipos de efeitos sdo estudados:

1) efeito da compressibilidade e do acoplamento entre a presséo e a velocidade;

2) efeito da variacdo de temperatura na superficie de uma placa plana e de um

aerofdlio.
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4.5.1 Casos-Teste para Verificacao dos Resultados Numéricos

21 T T T T T T T T T 36
20 r g ] 34
experimental
19 ¢ 32 | entrada de dados ¢
_ 18t 30
E 17| , ] S) I
- experimental = Foag L
> 6l entrada de dados 1
15 | 26
14 ¢ 24 1
13 L L L L L L L L L 22 L L L L L L L L L
0O 02 04 06 08 1 12 14 16 18 0 02 04 06 08 1 12 14 16 18
x [m] x [m]
(a) Velocidade - u, - caso 1 (b) Temperatura- Tg -caso 1
65 T T T T T T . . T 34
60 1 33 L experimental
55 | entrada de dados e
50 f 821
45 31
& —
E % 2 30|
- 35 ¢ -
30 29
25 t 28 |
20
15 | experimental = 27 ¢
10 L L L entnada qe daqos L b 26 L L L L L L L L L
0O 02 04 06 08 1 12 14 16 18 0O 02 04 06 08 1 12 14 16 18
x [m] x [m]
(c) Velocidade - u, - caso 24 (d) Temperatura - Tg - caso 24

Figura 4.1: Dados Experimentais Utilizados como Entrada para as Analises Integral
e Diferencial da Camada-Limite Térmica (MORETTI, 1964)

Placa Plana:  Moretti (1964) mediu St;,, do escoamento na camada-limite tur-
bulenta sobre placas planas com degraus, ou variagdes abruptas, de temperatura
de superficie na presenca de gradientes de pressao variaveis. O presente trabalho
utiliza as rodadas experimentais # 1 e # 24 realizadas por Moretti (1964) na Univer-
sidade de Stanford, Califérnia, EUA:

* 0 caso #1 possui uma variagao abrupta na temperatura de superficie; V., ~ 20
m/s, Tt = 36°C, P, = 102438 Pa, Re= 1,5 - 10° e gradiente de presséo nulo.

* 0 caso #24 possui variagbes de temperatura de superficie; V., ~ 13 m/s,
Tt = 35,5°C, P, = 104707 Pa, Re= 1 - 10°. O gradiente de presséo foi

constante, com 13 < u, < 60 m/s.

A Fig. 4.1 exibe as distribuicbes experimentais da velocidade no bordo da
camada-limite e distribuicdes experimentais de temperatura de parede para as ro-
dadas experimentais # 1 e # 24.
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NACAO0012 : Foram rodados dois casos com aerofélio NACA0012, apresentado
na Fig. 4.2, para verificar o efeito de compressibilidade. O caso 1 foi baseado nas
condicbes experimentais de Amick (1950) para Ma= 0, 4 e sdo mostradas na Fig. 4.4.
A corda do aerofélio utilizado nos experimentos era de 0,2 m. O caso 2 possui a
mesma geometria e mesmos Re e a, mas Ma mais baixo do que caso 1, ou seja,
Ma= 0,2. Para os dois casos foi admitido um nivel de turbuléncia de 1%, que é
mais alto do que os valores tipicos de tlneis de vento aerodinamicos e de condicdes
naturais de voo (0,05 < Tu < 0,5%), mas menor do que os valores encontrados
na operagao de tuneis de formagao de gelo (1,5 < Tu < 6%). Os parametros de
transi¢cdo e a intermiténcia foram estimados por meio do modelo de Abu-Ghannam
e Shaw (1980). Foi admitida uma temperatura de superficie, T , constante de 5 K

acima da temperatura de recuperagao, T,ec.

Tabela 4.4: Caso 1 - NACA0012 - Ma=0,4 (AMICK, 1950)

parametro valor
Teo 300,0 K
Ma 0,40
Re 0,176 - 10’
o 0,0°

geometria NACAO0012

04 r

0.2

Y/c
o

-0.2 +

0.4

0 0.2 04 0.6 0.8 1
Xlc

Figura 4.2: Geometria do Aerofélio NACA0012

NACA 65(2)016: Foram rodados dois casos com aerofélio NACA 65(2)016, apre-
sentado na Fig. 4.3, para verificar a relevancia do efeito de compressibilidade para
0s escoamentos em torno de aerofélios nas condigbes de operagao de sistemas an-
tigelo. Ambos sdo casos experimentais de Frick e McCullough (1942). Os casos no
regime laminar e turbulento sdo apresentados na Tabela 4.5. No caso experimental

turbulento, os autores fixaram a transi¢cdo em 5% da corda (x/c). Nao ha informagdes
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sobre o comprimento da regido de transigcdo nem sobre o método utilizado pelos au-
tores para disparar o processo transicional. Logo, o presente trabalho admitiu que a
transi¢do se iniciou em 2, 1% e terminou em 5, 45%. Frick e McCullough (1942) medi-
ram a distribuicdo de temperatura num aerofélio NACA 65(2)016 aquecido de 2,134
m de corda por 2,134 m de envergadura. A poténcia de aquecimento foi fornecida
por lampadas de bulbo na parte interna do aerofdlio de aluminio. Foram instaladas
9 lampadas enfileiradas no sentido da envergadura em cada um dos trés comparti-
mentos no sentido do escoamento. Cada compartimento possuia uma area exposta
a radiagéo térmica das lampadas no intradorso e outra no extradorso. Por meio da
medigcdo de tensdo e corrente elétricas, os autores mediram a poténcia fornecida
para cada compartimento durante o experimento. Os autores estimaram o fluxo de
calor por convecg¢ao por meio da distribuicdo de temperaturas medida e do coefici-
ente de transferéncia de calor, h,, . calculado pela analise integral sobre superficie
isotérmica. A taxa de transferéncia de calor estimada por Frick e McCullough (1942)
foi comparada com a poténcia 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)

Transigao Livre Transigao Fixada
parametro valor parametro valor
T 300,0 K T 300,0 K
Ma 0,18 Ma 0,18
Re 0,697 - 107 Re 0,717 - 107
Q 0,0° « 0,0°
geometria  NACA65,016 geometria  NACA65,016
0.4
02
S
_02 L
0.4 f
0 o‘.z o‘.4 o‘.e o‘.s 1

Xlc

Figura 4.3: Geometria do Aerofolio NACA 65(2)016



4.5 Verificagdo dos Resultados Numeéricos 83

4.5.2 Modelos Matematicos e Programas Utilizados

O codigo externo ONERA (GUFFOND; BRUNET, 1988) foi utilizado por Silva
(2002) para resolver o campo do escoamento em torno do aerofélios NACA0012,
NACA 65(2)016 para angulo da ataque, «a, de 0 grau. O cédigo ONERAZ2D (SILVA,
2002) forneceu as distribui¢cbes de coeficiente de pressdo C, obtidas por meio da so-
lucdo do escoamento potencial completo (compressivel isentrépico 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 codigos externos, como o XFOIL (DRELA; GILES, 1987) e 0 HSPM
(CEBECI; COUSTEIX, 2005), para estimar a distribuicdo de C, no escoamento po-
tencial (incompressivel e irrotacional) em torno do aerofdlio NACA 65(2)016. Para
corrigir com célculos e considerar efeitos de compressibilidade, os dois cédigos ado-
tam a correcao de Karman-Tsien (apud CEBECI et al.,1995) em regides subsbnicas
do escoamento. Como os casos de antigelo avaliados no presente trabalho n&o pos-

suem regides sbnicas, as aproximagdes adotadas sdo aceitaveis.

A andlise integral de camada-limite sobre superficie ndo-isotérmica, nos regimes
laminar, transicional e turbulento, por meio do método da sobreposigéo foi implemen-
tada no presente trabalho. Silva, Silvares e Zerbini (2008a) compararam os resulta-
dos dos procedimentos de sobreposicédo (Egs. 4.22 e 4.39) com dados experimentais
(MORETTI; KAYS, 1965) e aqueles resultados obtidos com o método integral néo-
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 sdo comparados

também com a solugdes diferenciais obtidas com os cédigos TEXSTAN e BLP2C.

Os resultados da avaliacao integral da camada-limite sdo comparados com as
previsdes de dois cddigos de analise por diferencas finitas: TEXSTAN2004 de Craw-
ford (2004) e BLP2C de Cebeci e Cousteix (2005), que sdo adequados para ser-
virem como referéncia de comparacao pois: 1) foram verificados por partes com
experimentos confiaveis e controlados para cada uma das varias configuracdes de
escoamento e com diferentes condigdes de contorno; 2) foram verificados com re-
sultados experimentais de aplicagdes de engenharia. O TEXSTAN2004 resolve a
equacao incompressivel de Navier-Stokes na forma de média de Reynolds mais as
equacoes de conservacao da massa e da energia para a camada-limite. Ja o cédigo
BLP2C resolve as mesmas equagdes, mas para o escoamento compressivel. Uma

breve descricdo de cada cddigo pode ser encontrada no Anexo B.

O presente autor implementou 0 modelo de intermiténcia de Abu-Ghannam e

Shaw (1980) no cédigo BLP2C, que, originalmente, utilizava o modelo de Chen e
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Thyson (1971).

4.5.3 Resultados Numeéricos

Foi estimada a distribuicdo de Stanton, St, sobre placa plana para dois casos
medidos por Moretti e Kays (1965) com os programas de analise integral e diferencial.
O objetivos foram: 1) verificar as limitacées de cada codigo; 2) assegurar que as
estimativas de St estavam sendo feitas corretamente, ou seja, um tipo de tese de
sanidade, por meio da comparagao dos resultados numéricos das analise integrais e

diferenciais com os dados experimentais.

A Figura 4.4 apresenta a comparagao entre previsées de St obtidas com a ana-
lise integral e diferencial por meios das solugdes de: Ambrok nao-isotérmico (Eq.
4.8) , Ambrok isotérmico modificado (Eq. 4.37), aplicagéo do principio da sobreposi-
cao (Eq. 4.39), BLP2C, TEXSTAN e dados experimentais. A analise da Fig. 4.4(a)
mostra que as previsdes integrais de camada-limite térmica sobre superficie néo-
isotérmica tiveram aderéncia aos dados experimentais. De forma esperada, a ana-
lise integral isotérmica nao representa a distribuicdo de St quando ha variacao de
temperatura de superficie. Como apresentado na Fig. 4.4(b), somente as previsoes
numéricas dos modelos integral de sobreposi¢cao e dos modelos diferenciais tiveram
desvios aceitaveis em relacdo aos dados experimentais da rodada experimental 24.
Esta possui uma série de degraus abruptos na temperatura da superficie e acelera-

¢ao do escoamento (variagao do gradiente de pressao).

A Fig. 4.5 apresenta os resultados das estimativas de coeficiente de presséo,
C,, a Fig. 4.6 coeficiente de atrito C; e a Fig. 4.7 nimero de Stanton, St, em torno
de um aerofélio NACA0012 com 0,2 m de corda. As previsdes numéricas para a
distribuicéo de C, do Caso 1 (Tabela 4.4) s&o comparadas com dados experimentais
de Amick (1950) na Fig. 4.5(a). Os resultados do ONERAZ2D foram obtidos por Silva
(2002) e os do XFOIL (DRELA; GILES, 1987) foram obtidos no presente trabalho. A
comparagao mostra que os resultados numéricos de ambos o0s c6digos sao préximos
dos resultados de Amick (1950). No Caso 2, Ma= 0, 2, os célculos de C, sdo com-
parados com a extrapolagao analitica que Amick (1950) realizou a partir dos dados

experimentais de Ma= 0, 4.

A distribuicdo de C; foi estimada por meio da analise integral (Egs. 4.3 e 4.6)
e das analises diferenciais (BLP2C e TEXSTAN) nos regimes laminar, transicional e
turbulento. O presente trabalho implementou o modelo de intermiténcia e de previsao
de transicao de Abu-Ghannam e Shaw (1980) na analise integral e no BLP2C. O pro-
grama TEXSTAN ja possui o modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980) implementado.
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Figura 4.4: St estimado pelas Analises Integral e Diferencial
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Os resultados numéricos da analise integral e das diferenciais para a distribuicdo de
C; apresentaram diferencas na regiao de transicao e na regiao turbulenta perto do
bordo de fuga do aerofélio. Como apresentado na Fig. 4.6(b), no caso 2 nao houve
diferenca significativa entre os resultados numéricos até s/c ~ 0,5. A partir dessa
posicao, onde J, é significativo, os resultados da analise integral ficaram acima das

previsdes dos cddigos diferenciais.

Na Fig. 4.7(a), dentro da regido laminar do Caso 1, s/c < 0, 3, as distribuigoes
de St local estimadas pelo procedimento integral e pelo TEXSTAN coincidiram, mas
ficaram abaixo da previsao do codigo BLP2C, que leva em conta os efeitos de com-
pressibilidade. Os resultados dos trés programas voltam a ficar préximos entre si
na regiao de escoamento plenamente turbulento, onde a intermiténcia v > 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
trés codigos apresentaram resultados muito préximos, inclusive ao longo da regiao

de transi¢ao laminar-turbulenta.

0.6 T T T T

0.4 -WN ]
0.2 v ]
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Figura 4.8: Coeficiente de Pressao - C, - Caso NACA 65(2)016- o = 0° - Transicao
Livre e Fixada

O numero de Reynolds baseado na corda e dividido pela corda do experimento
realizado por Frick e McCullough (1942) com o NACA 65(2)016 foi % = Vo/Voo =
11 - 108. Os efeitos de compressibilidade ndo foram considerados pelo autor, pois
o tunel de vento do Centro de Pesquisas Ames da NASA, EUA, de se¢édo de 2,1 m
por 3,05 m, foi operado em condi¢des subsbnicas. Na presente tese, admitiu-se que
0 escoamento ao longe possuia sempre Ma< 0, 3, o que é coerente com as obser-

vagdes do trabalho de Frick e McCullough (1942). As medi¢des experimentais do
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Figura 4.9: Temperatura de superficie - T - Caso NACA 65(2)016

Tabela 4.6: Fluxo de calor estimado e seu desvio relativo ao dados experimentais
(FRICK; MCCULLOUGH, 1942) de poténcia fornecida ao segundo compartimento
(0,146 < x/c < 0,263) do aerofolio NACA 65(2)016

Frick e McCullough (1942)

calculo calculo dados
integral TEXSTAN BLP2C pres. trab. original teste
Transicao Livre - Superficie Nao-Isotérmica- ¢ [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
Transigao Livre - Superficie Isotérmica - § [W] e desvio [%]
780,8 797,1 891,4 895,9 875,0 861,0
—-9,8 —7,4 3,5 4.1 1,6 0,0
Transicao Fixada - Superficie Nao-Isotérmica - g [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
Transicao Fixada - Superficie Isotérmica- § [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 presséo, C,, em torno do aerofélio NACA 65(2)016 s&o apresentadas
na Fig. 4.8. Os desvios entre os dados experimentais e os resultados numéricos do
ONERAZ2D, obtidos por Silva (2002), e os do XFOIL, obtidos no presente trabalho,
sdo precisos suficientemente para serem usados na avaliacdo da camada-limite, pois

representam o gradiente de pressao em torno do aerofélio.

Como mostrado na Fig. 4.8, a solugdo potencial do escoamento coincidiu com as
solugdes potencial completa, que é compressivel isentropica, e a potencial-viscosa,
gue considera o efeito da espessura de deslocamento, d; da camada-limite na distri-
buicao de pressdao em torno do aerofélio e, iterativamente, o efeito do gradiente de
pressédo na estimativa de 9; (DRELA; GILES, 1987). Logo, o efeito da camada-limite
e da compressibilidade na distribuicéo de C, ndo so significativos para o angulo de

ataque verificado, 0°.

A distribuicdo de temperaturas de superficie 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 tunel 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) ndo conseguiram manter a temperatura cons-
tante (superficie isotérmica) ao longo do segundo compartimento do perfil aquecido
NACA 65(2)016. Para efeito de comparacao, o presente autor propds mais um caso
laminar e um outro turbulento, nas mesmas condigbes originais (Tabela 4.5), mas
admitindo que a superficie € 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 aerof6lio NACA 65(2)016, foi adotado a analise
integral de Ambrok (1957), descrita pelas Eqgs. (4.11) e (4.14). Para o caso turbulento,
a analise integral e o BLP2C utilizaram o modelo de intermiténcia de Abu-Ghannam e
Shaw (1980). Nos casos no regime laminar, a posi¢ao de inicio da transigao foi fixada
logo a montante da posigdo de separagdo laminar, s/c = 0,56, onde o coeficiente
de atrito, Cy, se aproximou de zero. Para fixar a posigao de inicio transi¢gao laminar-
turbulenta no cédigo TEXSTAN , € necessario fornecer Res, . € utilizar o modelo de
intermiténcia de Kays e Moffat (1975). Nos casos turbulentos, a posigéao 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 poténcias elétricas medidas por Frick e McCullough
(1942) sdo apresentados na Tabela 4.6. A regido de interesse dos autores era o
segundo compartimento aquecido, que tinha dois trechos de superficie sujeitos a

convecgao 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 sdo apresentados os resultados de cada procedimento de calculo.
Nas linhas s&o apresentados os quatro casos estudados: 1) escoamento laminar
sobre superficie nao-isotérmica; 2) escoamento laminar sobre superficie isotérmica;
3) escoamento turbulento sobre superficie ndo-isotérmica; 4) escoamento turbulento
sobre superficie isotérmica. Embaixo de cada caso, ha duas linhas de resultados:
a primeira € o resultado do do fluxo de calor, g, e a segunda é o desvio percentual
do resultado de cada modelo em relagdo aos dados experimentais, (§ — Gexp)/Jexp -
100, que sao apresentados na ultima coluna. O fluxo de calor foi estimado com a
area exposta, a distribuicdo de temperaturas de cada caso e os resultados de h,,
obtidos pelos cédigos 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 h,, de Frick e McCullough (1942) e as medicoes de temperatura séo
apresentados na quinta coluna. Ja a sexta coluna da Tabela 4.6 mostra as medicoes

da poténcia fornecida para cada caso.

No caso de tese de transicao livre, com maior parte da superficie do aerofélio
coberta pelo escoamento em regime laminar, tanto para o caso com a superficie iso-
térmica quanto o de superficie ndo-isotérmica, os resultados dos modelos estudados
no presente trabalho ficaram préximos entre si e também em relagéo aos calculos de
Frick e McCullough (1942), que estao apresentados na Fig. 4.10. No entanto, quando
sdo comparadas as estimativas de fluxo de calor transferidos do segundo comparti-
mento para o escoamento, o codigo BLP2C teve maior sucesso entre os modelos
utilizados no presente trabalho e obteve g = 879,8 W, ou seja, desvio de 2,2% em
relacdo ao dado experimental .., = 861 W. No caso isotérmico, a Tabela 4.6 mostra
que o BLP2C também foi o cédigo 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 h,, estimado por Frick e McCullough (1942) foi de 0, 1%,
bem menor do que os 1,6% calculado pelos proprios Frick e McCullough (1942).
Isso indica que houve diferengas no procedimento de integragéo | h, A Tds adotado

pelos autores do experimento e aquele implementado pelo presente autor.

Antes de analisar a Fig. 4.11, € preciso lembrar que Frick e McCullough (1942)
nao mediram o coeficiente de transferéncia de calor e que apenas o estimaram nu-
mericamente. Os autores desenvolveram um andlise integral da camada-limite no
regime laminar e turbulento, com transi¢cao abupta e que admite que a superficie do

aerofélio é isotérmica.

Como observado na na Fig. 4.11(a), o h, estimado pelos codigos utilizados no
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presente trabalho apresentou oscilagcées. Esse € um efeito esperado ja que a tem-
peratura variavel de superficie causa variagdes mais acentuadas no h,, do BLP2C e
TEXSTAN , menos acentuadas no h,, da analise integral e nenhuma variacao no h,,
de Frick e McCullough (1942). Consequentemente, a Fig. 4.11(b) apresenta as pre-
visbes numéricas dos presentes cddigos sem oscilagdes, pois a temperatura de su-
perficie é constante. No entanto, observa-se que a distribuicao de h, da Fig. 4.11(b)

esta num nivel médio maior do que as Fig. 4.11(a).

Em termos de fluxo de calor total estimado no segundo compartimento conside-
rando a superficie nao-isotérmica, a Tabela 4.6 mostra que o cédigo BLP2C obteve
estimativas de g = 3765 W e um desvio de 0, 1% em relagdo a poténcia elétrica
fornecida. Entretanto, com a consideragéo de superficie isotérmica, todas as estima-
tivas feitas pelo presente autor ficaram com desvios significativos, inclusive aquela
que utiliza o h,, calculado pelos autores do experimento. Esse fato demonstra que a
variagbes de temperatura de superficie e seus efeitos no coeficiente de transferéncia

de calor sao importantes para a estimativa do fluxo de calor na superficie.

4.6 Comentarios

O presente capitulo apresentou e verificou a implementagao das andlises inte-
gral e diferencial de camada-limite que podem ser aplicadas ao modelo-base do es-
coamento em torno de aerof6lios com sistema térmico de antigelo, apresentado no
Capitulo 2 . Com excegao do modelo de Ambrok (1957), que foi implementado na
dissertagdo de mestrado, todos os outros modelos foram selecionados, no caso dos
codigos diferenciais, e implementados, no caso das andlises integrais, na presente

tese.
Logo, foram incluidos no programa de simulagao térmica do aerofélio com sis-

tema antigelo diversas opcdes de modelos de camada-limite, a saber:

+ analise integral de camada-limite sobre superficie isotérmica no regime laminar

e turbulento;

+ analise integral de camada-limite, no regime laminar e turbulento, por meio da

sobreposicao de solugdes isotérmicas;

+ analise diferencial de camada-limite por meio da incorporacdo do cédigo
BLP2C;

Os resultados finais, considerando a molhabilidade parcial da superficie, os mo-
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delos de camada-limite e transigdo laminar-turbulenta, sdo apresentados e discuti-
dos no Capitulo 6. As conclusdes finais da presente tese podem ser encontradas no

Capitulo 7.
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5 MODELAGEM DA TRANSICAO
LAMINAR-TURBULENTA EM
TORNO DE AEROFOLIOS COM
SISTEMA TERMICO DE ANTIGELO

A instabilidade do escoamento laminar e a transicao do escoamento laminar para
o turbulento sdo problemas de mecénica dos fluidos sem resposta definitiva desde
os experimentos em dutos de Osborn Reynolds em 1883. Mesmo depois de mais
de 125 anos o fenbmeno da transigao laminar-turbulenta ndo pode ser explicado

completamente ou previsto com a precisao desejada (DRAZIN; REID, 2004).

As questbes mais importantes no estudo da transicéao séo:

1) Quais sdo os mecanismos que levam a turbuléncia?

2) Depois que as estruturas turbulentas sédo formadas, como ocorre a evolugao do

escoamento até o inicio do escoamento plenamente turbulento?

Para nenhuma das duas perguntas ha respostas definitivas, ou seja, nao ha teo-
ria fisica ou propriedade matematica que descrevam genericamente o inicio e o de-
senvolvimento da transigao laminar-turbulenta (ARNAL, 1994; REED; SARIC, 2006).

A presenga da transigao laminar-turbulenta € importante para o desempenho tér-
mico ou mecanico de componentes e equipamentos. Alguns problemas de engenha-
ria tipicos, encontrados na literatura, que dependem do conhecimento do processo

transicional sdo:

* projeto de protegéo térmica para veiculos de reentrada na atmosfera;
* reducdo de arrasto de atrito de asas de avibes comerciais de transporte;
« resfriamento de palhetas (aerofélios) de turbinas a gas;

* reducdo de arrasto de navios e submarinos;
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» determinacéo de coeficiente de sustentacdo maximo de asas de aeronaves;
» geometria do gelo formado em bordos de ataque de asas de aeronaves civis;

+ transferéncia de calor em aerofélios com sistema térmico de protegao contra

formacéo de gelo.

Segundo Spalart (1996), na previsao do desempenho aerodindmico de aerona-
ves comerciais convencionais em voos de alta velocidade, dependendo do tipo de
aerof6lio, a regido coberta pelo escoamento laminar pode ser considerada pequena
em relagdo aquela coberta pelo escoamento turbulento em torno da aeronave. O
autor considera aceitavel a aproximagao de escoamento plenamente turbulento em
torno de toda a aeronave, ja que a diferenca entre as solucdes, 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 transferéncia de calor e de massa, tanto a posicao
inicial, sy, quanto o comprimento, As; = S — Sy, da transi¢do laminar-turbulenta sao
importantes na previsdo da operacao de sistema de antigelo de aerofdlios. O trecho
laminar ndo pode ser desprezado, ja que, a area coberta pelo escoamento laminar
pode ser significativa quando comparada a area total protegida contra formacao de
gelo. Um desvio na estimativa na posigdo ou comprimento da transigao pode causar
um desvio significativos na estimativa da transferéncia de calor e de massa, pois
a transic&o laminar-turbulenta pode ocorrer dentro da regido aquecida pelo sistema
antigelo e sobre o escoamento de agua liquida, o que afeta tanto a conveccao de
calor quanto a de massa. Isso também é observado no célculo da forga arrasto e da
sustentacao de asas, que sao avaliagdes médias, portanto sdo integrais de valores
locais de coeficientes de atrito, Cy, e de pressao, C,, sobre toda a area exposta ao

escoamento.

Nos seus estudos, Sogin (1954) observou que a estimativa do coeficiente de
transferéncia de calor em torno das asas de aeronaves requer o conhecimento sobre
0 processo de transicdo do escoamento laminar para o turbulento. O mesmo autor
notou a existéncia de uma regiao de transicao laminar-turbulenta de comprimento
finito, que pode ser mais longa nos tuneis de gelo do que em voo sob condicbes

naturais de formacéo de gelo.

O desempenho térmico de sistemas antigelo de aerofélios aeronauticos é defi-
nido pela posi¢cao onde a agua evapora totalmente ou pela posi¢éo e taxa inicial de
congelamento de 4gua, ou seja, € definido pela distribuicdo de valores locais de tem-

peratura T e vazio de agua g, €m torno do aerofélio, que dependem dos valores
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locais de coeficiente de transferéncia de calor e de massa. Como o calculo é pa-
rabolico, esses coeficientes locais sao influenciados pelos seus valores a montante.
Assim, ha uma influéncia da histéria do escoamento no desempenho do sistema

antigelo.

A temperatura de superficie solida T, e a vazdo de agua liquida r,g,, séo va-
lores locais distribuidos ao longo da superficie do aerofdlio. Como a ocorréncia da
transi¢cdo laminar-turbulenta influencia diretamente mais os valores locais do que os
médios, a previsao dos parametros operacionais do sistema antigelo depende forte-

mente da estimativa do inicio e do término da regido de transi¢cao laminar-turbulenta.

O conhecimento do processo de transi¢cao laminar-turbulenta é necessario para
estimar grandezas médias relacionadas com o desempenho térmico do sistema an-
tigelo, como demanda térmica imposta pelo voo em condigbes de gelo. No entanto,
0 processo transicional é fundamental para prever valores locais de temperatura de
superficie e, consequentemente, de distribuicdo de vazao de agua liquida, que de-

termina o ponto de congelamento ou evaporagao da agua liquida.

Similarmente, devido a relevancia da distribuicado de temperaturas para fins de
projeto estrutural e de selegdo de materiais para uma vida operacional mais longa,
o conhecimento do comportamento dinamico e térmico da camada-limite na tran-
sicao laminar-turbulenta é também importante para a estimativa da distribuicao de

temperatura na superficie das pas das turbinas a gas (MAYLE, 1991).

A importancia do efeito da transicao laminar-turbulenta na operagéo de sistemas
de protecao contra formacao de gelo em aerofélios é confirmada pelas observacoes
pioneiras de Sogin (1954) e pelos trabalhos mais recentes de Potapczuk (1999), Al-
Khalil et al. (2001) e Silva (2002). Evidéncias experimentais (KERHO; BRAGG, 1997)
e alguns resultados de simulagcdes numéricas (STEFANINI et al., 2007; STEFANINI
et al., 2008) indicam que a posicao inicial e 0 comprimento da regido de transicao
laminar-turbulenta também podem ser importantes para determina¢cdo da geometria

do gelo formado em aerofdlios ndo aquecidos.

Geralmente, os codigos classicos de formagao de gelo admitem a ocorréncia de
uma processo transicional abrupto numa posicao s;,. Com base em evidéncias expe-
rimentais, o presente trabalho propde a representacdo de uma regido de transicao,
onde o escoamento passa do regime laminar ao turbulento. Usualmente, os para-
metros da regido de transi¢éo, que definem o seu inicio e término, sdo determinados
a partir de dados experimentais, correlagdes algébricas ou com base na experiéncia

de engenharia.
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A Tabela 5.1 apresenta alguns modelos empiricos para previsao do inicio e tér-

mino da regido de transicao do escoamento laminar para o turbulento.

Tabela 5.1: Modelos empiricos para previsao de inicio e término da regiao de
transicao laminar-turbulenta

Previsao Autor Variaveis Aplicado por
inicio Makkonen (1985)  rugosidade k; e ONERA
parametro
02/ - due/ds
inicio von Doenhoff e rugosidade ks LEWICE,
Horton (1956) TRAJICE2
inicio Michel (1951) Res e Rey, CANICE FD e
BLP2C
término Chen e Thyson gradiente de CANICE FD,
(1971) pressdo dp/ds Fortified-LEWICE
e BLP2C
inicio e término Abu-Ghannam e parametro presente trabalho
Shaw (1980) 02/ - due/ds e (integral e
nivel de diferencial),
turbuléncia Tu TEXSTAN

5.1 Modelagem do Processo de Transicao do Escoa-
mento Laminar para o Turbulento

A transicao do escoamento laminar para o turbulento esta diretamente relacio-
nada ao conceito de estabilidade. Um estado fisico é considerado estavel quando
suporta uma perturbacao finita e retorna ao seu estado inicial. Por outro lado, se
nao ha retorno ao estado original, o estado é considerado instavel. O estado final
pode ser completamente diferente do estado inicial, ndo sendo apenas um desvio
do estado inicial. Um estado que € estavel para pequenas perturbagbes, mas insta-
vel para perturbagdes maiores, é denominado metaestavel. O objetivo do estudo da
estabilidade de um sistema fisico é testar os efeitos de uma perturbacao particular.
Para pequenas perturbacoes, as equagdes linearizadas de estabilidade podem ser
aplicadas ao sistema com sucesso. Antes de abordar as analises de estabilidade
de escoamentos laminares, € importante entender os estagios que levam a forma-
cao das erupgdes (spots) e nucleos (puffs) turbulentos. Segundo Arnal (1984), os
estagios podem ser definidos como: 1) receptividade, no qual as perturbagdes séo
internalizadas pelo escoamento da camada-limite laminar; 2) instabilidade linear, no

qual as instabilidades predominantes podem ser descritas pela analise linear de es-
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tabilidade do escoamento laminar na camada-limite; 3) instabilidade nao-linear, no

qual ha o dominio de instabilidades ndo-lineares.

As posigdes onde ocorre o inicio da instabilizagdo do escoamento laminar e, mais
a jusante, o inicio do escoamento plenamente turbulento, podem ser representadas
em termos de nimero de Reynolds baseados nos parametros da camada-limite (91,
d5). Para um escoamento no regime laminar, com baixo nivel de turbuléncia ao longe
e sem gradiente de pressao sobre uma placa plana em angulo de ataque nulo com
superficie lisa, adiabatica e sem transpiracao, Schlichting e Gersten (2000) utilizaram
resultados das equacdes de estabilidade linear e dados experimentais para estimar
o limite de indiferenga, abaixo do qual o escoamento laminar é plenamente estavel

independente da perturbagéo:

Res, ,, > 520 (5.1)

Schlichting e Gersten (2000), a partir das mesmas hipoteses, definem o local
onde a transi¢ao laminar-turbulenta se completa, denominado ponto critico, e 0 es-

coamento plenamente turbulento ocorre:

Re;, ., > 950 (5.2)

Alternativamente ao uso de Rey, ., alguns autores, encontrados na pesquisa

bibliogréafica, definem os limites da regido de transicado em termos de Res.

A Fig. 5.1 apresenta os estagios de desenvolvimento da transicdo sobre uma

placa plana como definidos por Schlichting e Gersten (2000):

Estagio 1 - é a regido onde o escoamento laminar é estavel e indiferente as pertur-
bacdes das condigdes iniciais ou de contorno geradas pelo ambiente ou pela

superficie;

Estagio 2 - é a regidao onde o escoamento laminar responde linearmente as pertur-
bacdes, que podem ser amplificadas ou atenuadas, e desenvolve as denomi-

nadas ondas Tollmien-Schlichting (T-S);

Estagio 3 - é a regido onde o escoamento laminar responde de forma nao-linear as
perturbacdes e desenvolve estruturas tridimensionais que interagem entre si

como ondas e vortices;

Estagio 4 - é a regido onde ocorre ha o decaimento dos vortices, ou seja, ocorre a

ruptura e diminuigdo das dimensodes das estruturas tridimensionais;
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Estagio 5 - é a regidao onde ha o aparecimento de erupgdes turbulentas perto da
superficie da placa plana e a geragao de nucleos turbulentos coesos (os cha-

mados puffs’), que sdo arrastados pelo escoamento;

Estagio 6 - é a regido onde o escoamento é plenamente turbulento, estavel e em

regime permanente.

No estagio (1) da Fig. 5.1, o escoamento dessa regiao é em regime laminar e es-
tavel. Ja entre o inicio do estagio (2) e o término do estégio (5), 0 escoamento ainda
€ considerado laminar por alguns autores. No entanto, os mecanismos de transporte
de quantidade de movimento, calor e de massa nessa regido apresentam desvios em
relacdo as caracteristicas esperadas de um escoamento laminar pleno, pois contém
perturbacdes e instabilidades. Outros autores, como Hassan (2006), consideram o
regime do escoamento como sendo laminar perturbado entre os estagios (2) e (5).
Essa regiao é onde as perturbagdes geradas pelo ambiente, pela superficie ou pe-
los mecanismos intrinsecos do escoamento agem sobre a camada-limite laminar. A
resposta dinamica da camada-limite as perturbagbes determina o crescimento das
instabilidades que levam ao aparecimento das erupcdes turbulentas. As pesquisas
sobre receptividade e de estabilidade da camada-limite sdo concentradas nesse tre-

cho do escoamento.

O estagio (5) da Fig. 5.1 é onde os modelos classicos sao aplicados para descre-
ver a variagdo dos parametros da camada-limite (2, A,. Cr e St) ao longo da tran-
sicao laminar-turbulenta. Dentro estagio (5) é que a intermiténcia do escoamento,,
€ definida como a fracdo de tempo na qual o escoamento é turbulento numa posi-
cao. Do inicio ao término do estagio (5), ha um aumento do nimero de erupcoes
turbulentas e de nucleos turbulentos (puffs). Com aglutinagdo dos nucleos turbulen-
tos vizinhos, ha também um aumento nas suas dimensdes. Assim, a intermiténcia
v indica a frequéncia de passagem e o tempo de passagem (comprimento) desses

nucleos turbulentos por um sensor posicionado ao longo do estagio (5).

5.1.1 Mapeamento das Rotas de Transicao Laminar-turbulenta

A rota para a turbuléncia depende da receptividade da camada-limite as pertur-
bacdes forcadas geradas no ambiente, que podem ser flutuagées de natureza tran-
sitérias ou permanente (SARIC; REED, 2006). A receptividade fornece as condigbes
iniciais de perturbacao de amplitude, frequéncia e fase para o inicio da instabilidades
do escoamento no regime laminar. A camada-limite responde dindmicamente as per-

turbagdes for¢cadas na forma de oscilagbes de velocidade, que podem ser atenuadas
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(1) regime laminar estavel;

(2) ondas T-S instaveis;

(3) ondas tridimensionais e for-
magao de vértices;

(4) decaimento de vértices;

(5) erupcoes turbulentas e nu-
cleos (0 < A < 1);

(6) regime turbulento pleno
(A=1).

Figura 5.1: Esquema da transi¢ao laminar-turbulenta numa camada-limite sobre
uma placa plana sem gradiente de pressao e angulo de incidéncia nulo
(SCHLICHTING; GERSTEN, 2000).

ou amplificadas na dire¢cdo do escoamento dependendo das caracteristicas da per-

turbagédo. A evolugéo dindmica das instabilidades no escoamento da camada-limite

laminar pode ser linear ou ndo-linear. Esses dois tipos de processos de transicao

podem ser distinguidos:

1)

Se a amplitudes das perturbacoes forcadas forem infinitesimais, pode-se observar
0 aparecimento de oscilagdes mais ou menos regulares, que sdo denominadas
ondas de Tollmien-Schlichting (T-S). S&o oscilagbes na velocidade instantanea,
U, ao longo da largura da placa plana. Suas amplitudes podem ser amplificadas
ou atenuadas ao longo do escoamento. Como as perturbacdes sao infinitesi-
mais, a equagdo da camada-limite de quantidade de movimento é linearizada e
seu comportamento dinamico € aproximadamente representado por uma equa-
cao diferencial homogénea de quarta ordem. As frequéncias d as oscilagcées sao
denominadas naturais ou autovalores . As amplitudes das oscilacdes, associa-
das a cada frequéncia de resposta, podem ser amplificadas até um nivel critico
e causar a transicao laminar-turbulenta. Esse processo € chamado de transigao

natural.

Se a amplitude das perturbacdes forcadas nao for fraca (por exemplo, devido a
presenca de nivel alto de turbuléncia do escoamento livre e elementos rugosos),
os fenébmenos nao-lineares podem ocorrer e causar a transigdo a uma distancia
curta do bordo de ataque do corpo. Este mecanismo foi chamado de contorno
(bypass) por Morkovin (1989), ja que alguns processos da transicao natural nao

ocorrem, ou seja, sao contornados.
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Uma convencéo sobre a classificagao dos niveis de turbuléncia é dada por Reed
e Saric (2006) como: 1) baixo quando a amplitude média da flutuagdes turbulentas
é da ordem de v/ < 1072 m/s; 2) moderado quando v’ < 102 < 1072 m/s; 3) alto

quando v’ < 1072 < 10~ m/s; 4) muito alto quando v/ > 10" m/s.

O nivel de turbuléncia num escoamento também pode ser definido em termos da

fracao da velocidade ao longe:

(5.3)

Onde /' é flutuagéo turbulenta na diregcdo do escoamento, v’ ¢ a flutuagéo turbulenta
na direcdo normal a superficie e w’ é a flutuagéo turbulenta da largura. Se for ad-
mitido que a turbuléncia ao longe foi gerada de forma isotrépica (v = v/ = w'), a

Eqg. (5.3) resulta em:

(5.4)

Logo, considerando a convencao de nivel de turbuléncia, a Eq. (5.4) e um esco-
amento com velocidade ao longe de V., = 100 m/s, o nivel de turbuléncia 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 transicdo do escoamento laminar para o turbulento pode seguir véarias rotas de-
pendendo das perturbacdes geradas pelo ambiente. Como representado na Fig. 5.2,
rota para o inicio da transicao laminar-turbulenta depende das caracteristicas das
perturbacdes. Se elas forem de baixa amplitude, ocorre a transicao natural, com
predominio de mecanismos lineares, e 0 processo segue pela rota A da Fig. 5.2.
Por outro lado, na presenca de perturbacdes de grande amplitude, o processo de
transicdo pode seguir a rota E, ou seja, vai diretamente ao colapso turbulento. Esse
dltimo processo é fortemente nao-linear e rapido (curto). E um contorno (bypass)

das instabilidades lineares e do processo de transigao natural.

Finalmente, as rotas B, C e D da Fig. 5.2 séo rotas intermediarias iniciadas pelo
crescimento transitério de perturbagdes (transient growth) de natureza linear. Essas
instabilidades sao geradas pela combinacéo linear entre as oscilagées de frequén-
cias naturais ou fundamentais (REED; SARIC, 2006). Se as amplitudes maximas das
perturbacdes transitorias forem suficiente intensas, a rota do processo de transicao
laminar-turbulenta é iniciada e continua até o colapso do escoamento laminar. Caso

contrario, elas sdo atenuadas.
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Na transferéncia de calor sobre um aerofélio aquecido operando sob condigdes
de formacao de gelo, o processo de transicdo pode seguir: a rota A se o voo for
sob condicées de formagédo gelo na atmosfera e a superficie do aerofélio estiver
lisa; a rota E, num ensaio em tunel de gelo com alta intensidade de turbuléncia no

escoamento livre.

Amplitude crescente da perturbacao
originaria do ambiente
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Figura 5.2: Rotas de transicao para a turbuléncia (RESHOTKO, 2001)

De forma elegante, White (2000) resume o processo de transicao natural como:

"(...) Apos o colapso inicial do escoamento laminar devido a ampli-
ficacoes de perturbagdes infinitesimais, o escoamento passa por uma
complicada sequéncia de mudangas espaciais, que tem como resulta-
dos um fendmeno, nao-estacionario e desordenado, mas estranhamente

racional e maravilhosamente estavel, conhecido como turbuléncia.(...)".
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5.1.2 Transicao Natural

A previsao teodrica do surgimento das ondas T-S em escoamentos no regime
laminar, sem gradiente de pressé@o, sem transferéncia 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 teéricos sobre estabilidade linear foram continuados
por Schlichting em 1933, No entanto, a evidéncia experimental que provou a exis-
téncia das ondas T-S somente foi encontrada ap6s os experimentos de Schubauer
e Skramstad (1948) no National Bureau of Standards, Washington, EUA. Os autores
tiveram sucesso porque a experiéncia foi realizada num tunel de vento de baixo ni-
vel de turbuléncia do escoamento ao longe. Os valores baixos de Tu = 0,02% do
escoamento ao longe do tunel 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 nivel de turbuléncia do escoamento livre
sobre a camada-limite € desprezivel se Tu < 0, 1%, e que as ondas T-S nao ocor-
rem se Tu > 3% , ou seja, acima desse limite a transicdo é disparada por outros

mecanismos de comportamento ndo-linear.

A transicao natural também pode ocorrer por meio de outro tipo de instabilidade
linear: os vértices de Gértler (RESHOTKO, 2001), que sao estruturas vorticais longi-
tudinais disparadas por perturbag¢des de amplitudes infinitesimais em escoamentos
sobre superficies céncavas. Se a espessura da camada-limite de quantidade de mo-
vimento é da ordem do raio de curvatura da superficie, ha o aparecimento de um
gradiente de pressao na diregdo normal (dP/dy). Isso leva a instabilidade centrifuga
do escoamento laminar e causa o aparecimento dos vortices de Goértler. O inicio da

formagéo das instabilidades ocorre quando

B
G = Re;, EZ >0,3 (5.5)

na qual R € o raio de curvatura da superficie e G € denominado numero de

Gortler.

5.1.3 Transicao de Contorno (Bypass)

A transicao de contorno (rota E da Fig. 5.2) pode ser definida com aquela que

tem o crescimento das perturbagdes e cenarios de transicdo nao disparados pelas
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instabilidades lineares ou por suas combinagdes lineares. Nesse caso, a ocorréncia
das ondas T-S (rota A da Fig. 5.2) ou de outros mecanismos lineares (rotas B,C,D
da Fig. 5.2) sdo contornados (bypassed). Um caso de alto nivel de turbuléncia do
escoamento livre pode causar uma transicao rapida e contornar os mecanismos de

transicao natural, discutidos nas segdes anteriores.

Este tipo de processo transicional €, geralmente, encontrado no escoamento so-
bre pas de turbinas a gas. Logo, € um mecanismo importante na previsao da transfe-
réncia de calor em pas de turbinas e no projeto do seu resfriamento, para que a vida
util das pas e os limites de operacao sejam aumentados. Em taneis de gelo, os niveis
de turbuléncia podem atingir valores entre 0, 5% a 6% (HENZE; BRAGG; KIM, 1998),
dependendo das suas caracteristicas construtivas e, principalmente, da configuragéo
do sistema de nebulizacao de goticulas. Na formacao de gelo, o escoamento é per-
turbado pela superficie rugosa e irregular da superficie do gelo. Essas perturbacoes

também podem causar o disparo da transigdo por mecanismos de contorno.

Schmid e Henningson (2001) definem a rota E para a turbuléncia como a tran-
sicao laminar-turbulenta iniciada por mecanismos de crescimento ndo-modais, ou
seja, instabilidades nao relacionadas com as frequéncias naturais. As perturbagées
causadas por crescimento ndo-modal sao alongadas longitudinalmente. O processo
de transicao, disparado por um nivel de Tu de moderado a alto, € dominado por
oscilagbes de velocidade com amplitude maior na dire¢cdo do escoamento(sao as de-
nominadas veias). Para os autores, o aparecimento das veias caracteriza a transicao
de contorno. Como as equacdes de estabilidade linear ndo podem ser aplicadas,
previsdo da rota para a turbuléncia pela transicado de contorno é realizada por cor-
relagdes algébricas ou por simulagéo direta das equacdes de Navier-Stokes [Direct

Numerical Simulation (DNS)].

5.1.4 Intermiténcia Laminar-turbulenta

As erupgdes turbulentas sdo formadas aleatoriamente numa faixa longitudinal
As, que é pequena quando comparada a extensao total da regido de transicao
(DHAWAN; NARASIMHA, 1958). As erupcbes seguem com o escoamento. Logo,
inevitavelmente, a coalescéncia das erupg¢des ocorre numa regido a jusante, onde
erupgdes aparecem continuamente e prosperam. O volume ocupado pelas erupgoes
aumenta exponencialmente, toma toda a camada-limite e o escoamento torna-se

plenamente turbulento.

A intermiténcia laminar-turbulenta, v, é a razdo entre a somatéria do tempo de

passagem das erupg¢oes turbulentas por uma posicao s sobre o tempo total da me-
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dicdo. A cada passagem de uma erupgdo, o anemémetro registra flutuacdes de
velocidade, que sao tipicas do regime turbulento. Antes e depois da passagem das
erupcgdes, o0 escoamento € calmo e nao apresenta flutuacoes de velocidade, o que
caracteriza o escoamento em regime laminar. Movendo o sensor para posigdes mais
a jusante, a frequéncia e comprimento das erup¢des aumenta, o que aumenta a fra-
cao de tempo que o escoamento apresenta caracteristicas de regime turbulento, i.e.,

a intermiténcia -y cresce e tende ao valor unitario.

As primeiras medicdes das erupcdes turbulentas foram feitas por Emmons (1951)
com anemOmetro de fio quente. A evolugao de v na diregao do escoamento para va-
rias condigbes de escoamento sobre placa plana foi feita por Schubauer e Klebanoff
(1955).

O conceito de intermiténcia foi definido por Emmons (1951) como um modelo de
geracgao e coalescéncia de erupgdes turbulentas. Este modelo admite que a geragéao
9(P) ocorre num ponto P e que a fragdo do tempo que o escoamento permanece

turbulento num ponto, intermiténcia (P), € dada por:

v(P)=1— e JaPaV (5.6)

Onde g(P) € ataxa de geracao de erupcgdes turbulentas num volume infinitesimal
dV, ou seja, elas nascem em varios pontos dentro da regiao de transicdo. A Eq. (5.6)
esta no regime permante, mas o modelo original € mais geral e abrange também
efeitos transitorios na avaliagao de . O crescimento e propagacao das erupgoes é
estimado com a avaliagao da integral da taxa no volume. Com base na hipétese de
gue o escoamento é uma fracdo do tempo laminar e noutra turbulento na proporcéao
(y—1)/~, Emmons (1951) propds que o escoamento médio no tempo numa posigao
qualquer a jusante pode ser considerado como uma sobreposi¢éo das propriedades

laminares e turbulentas:
f=(1—7)-fL+vy-fr (5.7)

Onde f € uma propriedade da camada-limite, f, é seu valor no regime laminar e
fr é seu valor plenamente turbulento. Nos trabalhos classicos de transicao, a variavel
f pode ser substituida por Cy, U, H = d1/J2 ou St, por exemplo. A evolugdo de ~
pode variar de acordo com o tipo de propriedade f, como as fungdes vy propostas
para estimativa de H por Abu-Ghannam e Shaw (1980) ou para estimativa de St por
Sharma (1987). A avaliagédo de v por meio de sobreposigao € amplamente aplicado

as analises diferenciais e integrais na literatura pesquisada.

Segundo Dey (2000), a combinacao linear dos valores laminares e turbulentos
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na regiao de transicdo resulta num desequilibrio local transitério de quantidade de
movimento durante a passagem de uma erupg¢ao turbulenta. Para um escoamento
sem gradiente de pressao sobre superficie adiabatica e sem transpiracédo, o desvio

estimado no célculo de C; é da ordem de:

ds d -
2d_82 L~ d_z ((52,turb _ 52,/am) +y(1 — 7)/0 (u — UT)dY} (5.8)

Onde o termo do lado esquerdo é o diferenca entre o Cy, avaliado por meio da
combinagao linear, e o seu valor exato dd,/ds para este tipo de escoamento (Eq.
4.26). Durante a passagem de uma erupgao turbulenta, o primeiro e o segundo
termos do lado direito da Eq. (5.8) adquirem sinais opostos e quase se cancelam
mutuamente. Com a aplicagéo da Eq. (5.8) aos dados experimentais de Schubauer
e Klebanoff (1955), os autores estimaram em 2,5% o erro médio no calculo do Cy
por meio do modelo de sobreposi¢cdo. Logo, em termos praticos, 0 modelo de com-
binacao linear oferece uma precisao satisfatéria cconjugadacom simplicidade de im-

plementagéo e interpretagéao.

Borda da camada-limite

perturbacdes do
escoamento livre

—

Escoamento

! 3 zona de transicdo
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zona de colapso turbulento
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l > turbulentas
;
-

/\ IA\ /A\
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Figura 5.3: Estagios da desestabilizacao da camada-limite laminar sujeita a
perturbacées de baixa amplitude. (NARASIMHA, 1990)

A Fig. 5.3, idealizada por Narasimha (1990), a transigdo do escoamento laminar
para o turbulento quando a amplitude das perturbagdes ambientais € baixa, ou seja,

guando ocorre a transicao natural. Ha um trecho de escoamento laminar em regime
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permanente e ndo-perturbado, seguido por um longo periodo inicial de instabilida-
des lineares, gerada por ondas bidimensionais Tollmien-Schlichting (T-S). Depois ha
uma regido curta de geracao e colapso de estruturas tridimensionais fortemente ins-
taveis. Apods este estagio, Narasimha (1990) admite a ocorréncia de uma ruptura
(breakdown) concentrada (colapso do escoamento laminar) e o inicio da formacao
das erupgdes (spots) turbulentas, que marcam o inicio (onset) da regiao de transi-
¢ao laminar-turbulenta. Como mostrado na Fig. 5.3, a intermiténcia varia de v ~ 0,
na posigcao de ruptura concentrada e inicio das erupgdes turbulentas, a v = 1, no

final da regido de transigéo e inicio do escoamento plenamente turbulento.

Uma conclusdo importante que pode ser tirada a partir da analise da Fig. 5.3 é
gue o0 escoamento a jusante do ponto de ruptura concentrada possui perturbagées
bidimensionais e tridimensionais. No entanto, os modelos de transicao s6 preveem
efeitos no coeficiente de atrito C;, H e St na regido das erupg¢des turbulentas, a partir

da posigao que a intermiténcia laminar-turbulenta comeca ser diferente de zero.

5.2 Modelos de Previsao de Transicao Laminar-
turbulenta

Nos modelos integrais e diferenciais de camada-limite encontrados na litera-
tura pesquisada, os dois parametros sdo usados para definir a regido de transigao
laminar-turbulenta séo: 1) s, que é inicio (onset) da transi¢cao, onde ocorre o colapso
para a turbuléncia e as erupgdes comecam a aparecer; 2) As;, que é comprimento
da regido de transigao, ou seja, a distancia entre o aparecimento das erupgdes e 0

escoamento plenamente turbulento.

Analises integrais e diferenciais de camada-limite ndo preveem qualquer efeito
das perturbagdes que ocorrem entre a posi¢éo de indiferenga, definida por Res, ind,
e o inicio do colapso do escoamento laminar, Re;.. Essas andlises consideram que
0 escoamento é plenamente laminar em qualquer posicdo a jusante do ponto de

aparecimento das erupgoes.

5.2.1 Modelo de Michel (1951)

Para estimar o inicio da transicdo, Cebeci e Cousteix (2005) desenvolveram um
procedimento de estimativa com base nas correlagdes algébricas de Michel (1951),
determinada com base em experimentos, e de Smith e Gamberoni (1956), determi-

nada com base em uma curva de solucdes da analise de estabilidade linear. A curva
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proposta pelos autores é:

22400
Res,, = 1,174 - (1 + ) Re2y (5.9)

es,tr

Ha a possibilidade de ocorréncia de separagao da camada-limite laminar (7 = 0)
a montante da posicao de disparo da transicdo pela Eq. (5.9). Nesses casos, 0s
autores sugerem a hip6tese de que o inicio da transicao acontece na posicao da

separacao laminar.

Esse modelo é apropriado para transicao natural em escoamentos de baixo nivel
de turbuléncia em torno de aerofélios com superficie adiabatica, lisa e sem transpi-

racao.

5.2.2 Modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980)

Para estimar o inicio e o comprimento da regiao de transi¢cdo laminar-turbulenta,
Abu-Ghannam e Shaw (1980) desenvolveram correlag6es algébricas com base numa
colecdo ampla de dados experimentais de escoamentos sobre placa plana com va-
rios gradientes de pressao e niveis de turbuléncia ao longe. O inicio da transicéao,

segundo os autores, pode ser estimado por:

F(A
Res,, = 163 + exp (F()\) — ﬁ . Tu> (5.10)

onde a fungao F(\) é dada por Eq. (5.11a) para A < 0 e por Eq. (5.11b) para A > 0:

F(\) =6,91+2,48 -\ — 12,27 - A2 (5.11b)

O término da regido de transigcéo e inicio do escoamento plenamente turbulento

€ dado pela seguinte correlagao:

Res, = 540 +183,5- (Re, - 107° — 1,5) (1 — 1,4)) (5.12a)
Re. = 16,8 - (Resy)"” (5.12b)

O modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980) & muito utilizado para prever os pa-
rametros da regidao de transi¢cao laminar-turbulenta do tipo natural e também para o

tipo de contorno.

Para resolver escoamentos em pés de turbinas, Drela (1998) modificou essas

correlagdes e substituiu o pardmetro de gradiente de presséo, A = 43 /v - du/ds, pelo
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fator de forma, H = §1/J,. As razdes apontadas pelo autor foram: 1) que a iteragdo da
solugdes da camada-limite e do escoamento externo pode divergir porque a transigao
laminar-turbulenta afeta A\ que, por sua vez, é usada para estimar o inicio da transi-
cao; 2) que o H é menos afetado pela iteracdo com o escoamento externo e pela
variagao do gradiente de pressao; 3) que o disparo da transicao laminar-turbulenta
com o H tem sentido fisico, j& 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 A ndo pode ser usado na separagao laminar, que pode ocorrer
em angulos de ataques e velocidades altas em certo aerofélios, porque atinge um
valor minimo de A\ = —0, 09 no ponto de separacdo e de A = 0 apds a separacao da
camada-limite; 5) que o H € uma funcéao continua através da bolha de separagéao da
camada-limite laminar, e que esse fato, segundo o autor, garante maior robustez a
solugdo numérica e tem comportamento mais fisico. A correlagdo desenvolvida pelo

autor para prever o inicio da transicao é:

10
Res,» = 155 + 89 {o, 25tanh <ﬁ — 5, 5) + 1] (Neri) " (5.13)

Na qual, o fator de amplificagdo maxima das instabilidades lineares, n;;, desenvol-
vido por Mack (1977) para escoamentos de baixo Tu com base em resultados da

andlise linear, é dado por:

Nerit = —8,43 — 2,4 -In (TU/) (5.14)

Para obter resultados para niveis de turbuléncia mais altos, Tu > 2,98%, Drela

(1998) modificou a 5.14 com a definicao de:

.
Ti/ = 2, 7tanh (—”) (5.15)
2,7

A faixa de aplicagdo das correlagdes de Abu-Ghannam e Shaw (1980) vai de
valores de Tu ~ 0 até Tu ~ 10%. Com isso, abrange varios tipos de rotas de

transigéo laminar-turbulenta e considera o efeito do gradiente de pressao.

5.2.3 Modelo de Wazzan, Gazley e Smith (1981)

A partir de resultados numéricos de andlise linear de estabilidade de escoamen-
tos de agua, no regime laminar, sobre cunhas (wedge flows) com presenca de trans-

feréncia de calor na superficie, Wazzan, Gazley e Smith (1981) propuseram seguinte
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a correlagéao:

log(Res ) = —40, 4557 + 64, 8066H — 26, 7538H° + 3, 3819H° (5.16a)
s21<H<28 (5.16b)

Na Eq. (5.16a), Re;, é a posicao de transicao prevista com o método de andlise
linear. Nao foram considerados resultados experimentais porque na época nao havia
dados em quantidade suficiente e com a precisdo necessaria. Apesar de ter con-
siderado varios angulos de cunha, ou seja, varios valores de gradiente de pressao,
o fator de forma H forneceu uma curva Unica relacionada com Reg; da posi¢éo de
transicao, o que é apropriado para um critério deste tipo, As superficies consideradas
no estudo foram adiabaticas, aquecidas e resfriadas. Os autores recomendam o uso
da correlagcédo da Eq. (5.16a) até diferengas de temperatura, entre a superficie e o
escoamento, de 23°C, e que acima desse gradiente de temperatura ha necessidade
de uma analise de estabilidade. No entanto, diferencas da ordem de até 50°C foram
utilizadas no desenvolvimento da correlacao (WAZZAN; GAZLEY; SMITH, 1979) e
apresentaram desvios satisfatorios até o valor minimo de H = 2, 1. Outra limitacao,
deste tipo de correlacéo, é que a rota de transicao é natural. Isso exclui casos, por
exemplo, de niveis de turbuléncia de moderados a mais altos, Tu > 1,5% como

encontrados em tuneis de formagéo 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) propbds a seguinte correlagcao para inicio da regiao
de transig¢do:

Res,. . = 400Tu~%/8 (5.17)

Apesar da Eq. (5.17) ter sido correlacionada para dados experimentais sobre
placas planas sem gradiente de presséao, ela tem desvios aceitaveis para previsao
da transicao laminar-turbulenta para escoamentos com gradiente de pressdo com

Tu > 3%, como é o caso das condi¢des operacionais das palhetas de turbinas a gas.

Segundo o mesmo autor, 0 comprimento da regido de transi¢cdo pode ser esti-
mado com 0s parametros da camada-limite no inicio da transi¢éo, no local da ruptura
do escoamento laminar:

Reas = 75Re; /" (5.18)

Oo,tr

Se houver a presenca de bolhas de separacao laminar, Mayle (1991) indica que
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a transicao pode ser correlacionada por:

Resr — Ressep = 700 - Rey, (5.19)

A constante 700 do lado direito da Eq. (5.19) pode ser substituida por 1000 para

o caso de bolhas compridas ou de 300 para o caso das mais curtas. No caso de

ocorréncia da separagao, o comprimento da regido de transi¢cao laminar-turbulenta é
estimado por:

Reas = 400Re2’ (5.20)

o, tr

Onde As é a distancia entre o inicio e término da regido de transicdo e Reas é

o numero de Reynolds baseado em As.

5.3 Modelos para Intermiténcia Laminar-turbulenta

Apos a estimativa do inicio e término da transicao laminar-turbulenta, as mudan-
cas de caracteristicas do escoamento na regiao de transicao precisam ser previstas

até o inicio do escoamento plenamente turbulento.

Os modelos de intermiténcia da transigao laminar-turbulenta podem ser do tipo:

« combinacao linear, que admite a coexisténcia e a sobreposi¢cdo de estados

plenamente laminares e turbulentos na transigéo;

« algébricos, que multiplicam a intermiténcia pela viscosidade aparente turbu-

lenta (“eddy viscosity”);

« diferenciais, que modificam as equacdes diferenciais de transporte existentes
ou introduzem novas para representar o transporte de v e algum tipo meca-

nismo de disparo da transicéao.

Revisdes bibliograficas sobre modelagem de transicdo nas equagdes 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 teéricos (EMMONS, 1951) e experimentais (SCHU-
BAUER; KLEBANOFF, 1955) anteriores, Dhawan e Narasimha (1958) admitiram que:
1) o crescimento e coalescéncia das erupcdes pode ser descrita apenas no plano

sz, que é definido pelas direcdes de comprimento e de largura do plano sobre o qual
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h& escoamento; 2) a ruptura concentrada, ou seja, toda a geragdo das erupgdes
ocorreria com a mesma probabilidade ao longo de uma linha da dire¢éo da largura
localizada numa posi¢do s ao longo do escoamento; 3) os efeitos transitorios nao
sdo significativos. A taxa de geracao de erupgdes, g da Eq. (5.6), foi idealizada pelos
autores com auxilio da funcao delta de Dirac, que tem valor unitario na posicao s; e
valor nulo em qualquer outra posicao:

=Sy = 0(S— Sy) =1
9(s) = né(s — sy) , ha qual S (5.21)

Sy =0(s—Sy)=0

Na Eq. (5.21), n é a taxa de producao de erupgcdes na posicao de ruptura con-
centrada. Se a fungéo g(s) da Eq. (5.21) for substituida na Eq. (5.6), a integral resulta

aproximadamente em:
n
v=1—exp {—U—U(s — s,,)ﬂ (5.22)

e

Na Eqg. (5.22), o € a taxa de espalhamento das erupgdes (crescimento da area),
n é a taxa de geracao, u, é a velocidade do escoamento na borda da camada-limite.
A intermiténcia laminar-turbulenta é utilizada para combinar linearmente os valores

laminares e plenamente turbulentos na regiao de transicao.

Com base em dados experimentais proprios, os autores propuseram a chamada
distribuigdo “universal” para intermiténcia y considerando no/u, = 0,412/)\?, que se
substituida na Eq. (5.22) resulta em:

—0,412 - (s — s;)?
An?
An=8(y=0,75) — s(y =0,25) (5.23b)

v=1—exp

(5.23a)

O modelo de intermiténcia de Dhawan e Narasimha (1958) considera o cresci-
mento e a coalescéncia das erupgoes a partir de um ponto de geracgao inicial até a
coalescéncia completa no ponto de termino da regido de transicdo. Com base em ob-
servagOes experimentais disponiveis na época, os autores propuseram a hipétese de
ruptura concentrada, ou seja, que, as erupg¢des aparecem numa faixa bem estreita na
direcdo da largura da placa plana (aproximadamente uma linha em s; na direcao de
z) como apresentado na Fig. 5.3. Essa hipdtese é satisfatéria porque, além de con-
centradas em perto de s, as erupgdes geradas nessa posicdo dominam a evolugao
da intermiténcia da distancia s. Por esse modelo, sdo desconsideradas as erupcoes
gue aparecam a jusante de s;. Como elas sdo em menor nimero e tem dimensodes
pequenas, nao influenciam o processo de coalescéncia (VINOD; GOVINDARAJAN,
2007).
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Volino e Simon (1995) simplificaram algébricamente a Eq. (5.23a) para que néo
houvesse uma dependéncia circular, pois o )\, depende do calculo de ~, que por sua
vez, depende do préprio A\, . A nova equacao encontrada pelos autores foi:

— . —_— 2
=1 exp [ 22 S } (5.242)
Ay = 8(y =0) — s(y=0,99) (5.24b)

5.3.2 Modelo de Reynolds, Kays e Kline (1958b)

Reynolds, Kays e Kline (1958b) definiram a regido de transicdo laminar-
turbulenta de forma estatistica por meio de uma posigdo média, s, € um desvio
padrao, o. A intermiténcia é modelada como uma curva de distribuicdo normal acu-
mulada, que tem o valor zero antes do inicio da transi¢do e o valor unitario no inicio do
regime plenamente turbulento. Diferentemente da funcao de intermiténcia idealizada
por Emmons (1951) e a proposta por Narasimha (1957), a fungédo v de Reynolds,
Kays e Kline (1958b) € a probabilidade do escoamento se tornar turbulento numa

posicao s a jusante do ponto de inicio dos primeiras erupgoes turbulentas.

Outra diferenca fundamental em relagéo a outros modelos de intermiténcia € que
os autores admitem que a geracao das erup¢des ocorre em posicdes diferentes de
s ao longo da largura (direcdo z). O modelo de Reynolds, Kays e Kline (1958b),
assim como o de Emmons (1951), ndo considera a hipétese de ruptura concentrada,
mas sim o nascimento distribuido de erupgdes. E importante lembrar que a funcdo de
Dirac, 5(s— sy ), usada na Eq. (5.21), pode ser entendida como o limite da distribuicdo
normal quando o desvio padréao tende a zero. Portanto, o caso mais geral seria uma
distribuicdo normal (gaussiana) da geragao das erupgdes, e o caso particular seria a

formacao concentrada.

A intermiténcia laminar-turbulenta, segundo a interpretagdo de Reynolds, Kays
e Kline (1958b), para avaliagéo da transferéncia de calor em escoamentos com gra-
diente de pressao sobre placas planas com superficie ndo isotérmica é estimada

por:

R 1 —(Res — Reg,)?
’Y(Res) = /_Oo (m) exp |: (2 ‘ Rei) :| d(Res) (525)

Os valores de St e C; durante a transi¢ao sao calculados por combinacao linear
dos valores laminares Cyjzm € Stjam com os turbulentos Gy € Stun. 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 intermiténcia por

uma curva de distribuicdo normal acumulada.

A transferéncia de calor da superficie de interface para o escoamento gasoso

(sélido-gas ou liquido-gas) € aproximadamente estimada por:

!

q'(s) = [1 = ¥(S)] - Giam(S) + (S) - rire(S) (5.26)

na qual v(s) é a probabilidade do escoamento plenamente turbulento ocorrer na
posi¢éo s, g, € fluxo de calor do regime laminar e g/, € o fluxo de calor médio no
regime turbulento. A Eq. (5.26) é utilizada na forma adimensional:

S<Sy,—2-0 = Si(s) =Stu(s
< (s) 1am(8S) (5.27)

§28p—2-0 = Sts)=[1—=7(s)] Stiam(s) + V() - Stur(8)

Na Eq. (5.27), s, é a posicdo média onde v = 50% e o é o0 desvio padrao da
regido do comprimento da transi¢cdo. Os autores admitem que o inicio da transicao
ocorre aproximadamente em s,, — 2 - g, onde v < 3%. De modo anélogo, a sobre-
posicao é também aplicado a avaliacao do coeficiente de atrito Cy, ou seja, St(s) é
substituido por Cr na Eq. (5.27).

5.3.3 Modelo de Chen e Thyson (1971)

Com base nos conceitos desenvolvidos por Emmons (1951), mas admitindo que
h& a ruptura concentrada, que a velocidade da propagacao das erupgoes € propor-
cional a velocidade externa (u,) € que o crescimento da erupgao ocorre com angulo
constante entre a borda da erupcgao (“puff”) e a linha de corrente, Chen e Thyson

(1971) definem a intermiténcia como:

°d
Yy =1—exp [—G(s — St,)/ —S} (5.28a)
Str Ue
3 ud _
G= s Resa ™ (5.28D)

Na qual, C € uma constante de valor 60. O comprimento da regido de transicao é
também depende do nivel de turbuléncia do escoamento livre, separacao do escoa-
mento, rugosidade, e pode diminuir quando esses fatores aumentam de intensidade.

Pode-se corrigir a constante C para situagdes de transicdo em bolhas de separacao:

C? = 213 - (log Res, — 4,7323) (5.29)
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Os efeitos da transi¢ao laminar-turbulenta sao incluidos em modelos de turbulén-
cia, como o de Cebeci e Smith (1974), por meio da viscosidade aparente turbulenta.
Sao os chamados modelos algébricos de transicao. Assim, a viscosidade aparente
turbulenta resulta em:

Vtef =Vt (5.30)

A viscosidade turbulenta é 14, a intermiténcia é ~ e a viscosidade turbulenta efe-

tiva é vy of.

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 correlagao para a intermiténcia dada por:

v(s) =1 —exp (—57°) (5.31a)
I:%es - Res tr

= 7 5.31b

1 Res,t - Res,tr ( )

Na qual, s, é a posicao de inicio e s; é a posicao de término da transicao. Logo,
a diferenca s; — s € o comprimento da regido transicao. A posigéo s; € prevista com
a Eq. (5.10) e a s; com a Eq. (5.12a). Para escoamentos sem gradiente de pressao,

o parametro 7 é simplificado para:

S — Sy
=— (5.32)

7 SE — S
A 5.31a é tem alguma semelhanga com a equacgao desenvolvida por Emmons
(1951) para a intermiténcia, pois tem um termo cubico da distancia da regido de

transic&o, 1, dentro do exponencial.

O numero de St e Cy na regiao de transicao sao avaliados pelo procedimento de

combinacéo linear dos valores do regimes laminar e turbulento.

Para avaliar H = 9, /6, na transigao, os autores recomendam o emprego da uma
curva ajustada aos dados experimentais. E a chamada de fragdo de fator de forma,
mas faz o papel da intermiténcia na combinacéo linear de H. Por esse modelo, a
estimativa de H é feita por:

H' = sin (gn> (5.33a)

H=H,(1—H)+H-H (5.33b)

No caso da avaliagdo de &,, outra curva ajustada é recomendada. O fator &, €
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usado com combinagéo linear de . e d,; e € avaliado por:

& =n"% (5.34a)
8 = 01— 0') + 0 - &' (5.34b)

As correlagbes propostas, Egs. (5.33a) e (5.34a), sdo curvas ajustadas e néo
sao baseadas hipoteses fisicas ou estatisticas, como é o caso das correlagdes de
intermiténcia. O ajuste foi realizado considerado dados de escoamentos com varios
niveis de turbuléncia e gradientes pressao nulos, adversos e favoraveis provenientes

de experimentos.

Outra observagao importante é que o ponto inicial s, previsto pela Eq. (5.10)
nao € o de ruptura concentrada de Narasimha (1957) nem o de transicao abrupta de
Michel (1951). O modelo de intermiténcia de Abu-Ghannam e Shaw (1980) admite

que a geragao das erupgdes ocorre de forma distribuida numa faixa em torno de s;,.

5.3.5 Modelo de Sharma (1987)

Sharma (1987) obteve a seguinte equagao para a intermiténcia, -, da camada-
limite de quantidade de movimento:

(Res — Res,t,)z

Ym=1—exp |—0,0167
"’ (1+0,078M}%)°

ReZ’ (5.35)

Considerando a equacgéao de integral de Von Karman dada pela Eq. (4.2), a vali-
dade da Eq. (5.35), uma correlagdo semi-empirica de Cy;, mais as hipoteses de que
o gradiente de pressdo € nulo e que o inicio do avaliagdo de d,, (origem virtual)

coincide com o nascimento das erupgoes d, i, 0 autor propds a seguinte fungéo para

Re}’
Tm = 1— exp | — ReZ’GB (536)

Mesmo com as hip6tese acima, o autor considerou aceitaveis os desvios entre

avaliacao de 7:

as previsdes de v, e os dados experimentais de escoamentos com gradiente de
pressao. No entanto, as previsoes para a intermiténcia na camada-limite térmica nao
apresentaram desvios satisfatérios. Foi observado que comprimento da regido de
transicao térmica é maior do que a de quantidade de movimento para escoamentos

com gradiente de pressao favoravel. E menor para escoamentos com gradiente de
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pressao adverso. Logo, o autor modificou a Eq. (5.36) para:

1 Regf (5.37a)
=1 —eX — 58 .o/a
Th p Re%_flg

Rery = Resy(1 + CA) (5.37b)

Na Eq. (5.37b), C = 21 quando o gradiente de pressao ¢ favoravel e C = 7,25
quando o gradiente de pressao € adverso. Como o modelo ndo prevé o inicio da

transi¢cdo, 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 aerodinamico de
palhetas de turbinas, Mayle (1991) desenvolveu um modelo para avaliagdo da inter-

miténcia:
v=1—exp [ha (Res — Res,t,)z] (5.38a)

ho =1,5(10)" Tu"/* (5.38Db)

Nesse modelo, o autor admite que a produgéo das erupg¢des turbulentas depende
somente dos parametros na posicao inicial da transicao e que elas simplemesmente
sao carregadas por convecgao como no modelo de Chen e Thyson (1971). Dessa
forma nao h& necessidade de célculo de propriedades locais da camada-limite. O
inicio da regido de transigcao s; € 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 previsao

de transferéncia de calor como:

vm=1— exp [(ha)h (Res — Res,t,)z} (5.39a)

(Po)n = Ao (C) (5.39b)

Como em Sharma (1987), na Eq. (5.39b), a constante C é igual a 21 ou 7, 25,
dependendo se ha gradiente de pressao favoravel ou adverso no escoamento; a taxa

de geracao no é dada pela Eq. (5.38b).

Para transicao laminar-turbulenta disparada por separacado da camada-limite la-
minar, o autor desenvolveu a seguinte expressao para estimar a taxa de nascimento
das erupgoes:

ho = 2,28(10)°Re;;" (5.40)
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5.3.7 Modelo de Johnson e Fashifar (1994)

Para um escoamento bidimensional a intermiténcia é fragdo de area infinitesi-
mal no sentido transversal que € ocupada pelo escoamento turbulento. Com essa
definicéo, os autores estabeleceram a seguinte relacao:

dfy_

" (5.41)

Na qual, N é o numero de erupgdes presentes por unidade de comprimento
na linha transversal e o € a sua taxa adimensional de propagacao, ou seja, a taxa
de crescimento da area ocupada por uma erupg¢ao. As erupg¢des nascem no inicio
da transicdo a uma taxa n por unidade de largura por unidade de tempo. Johnson e
Fashifar (1994) definiram que a taxa de variagdo do nimeros de erupg¢des longitudinal
pode ser calculada por:

dN (1 —9)n N2o

E TS (] 548

Na qual, U, é a velocidade média da erup¢ado. O primeiro termo do lado direito
da Eqg. (5.42) representa a taxa na qual as erupgdes geradas a montante chegam
nas regides laminares de uma linha transversal. O segundo termo representa a taxa
na qual as erupgdes coalescem lateralmente com suas vizinhas na linha transver-
sal. Logo a contribuicdo do segundo termo € negativa, ja que diminui o numero de
erupcoes. As Egs. (5.41 e (5.42) resultam em:

Py (dv)®
<1—v>d—SZ+(—”) ~ 21— =0 (5.43)

Se a hipétese de on/U, constante for admitida, a equacéo Eq. (5.43) resulta na
Eqg. (5.22) de Narasimha (1957). E a taxa de observagao de erupg¢des, com base na

Eqg. (5.23a), é dada por:
N

N max

=1,5(1 — A\, (5.44)

Johnson e Fashifar (1994) utilizaram dados experimentais para desenvolver um
critério para iniciagdo das erupgdes turbulentas e uma correlagao para o crescimento
das flutuagcdes de velocidade u' perto da superficie. Os autores concluiram que
on/U, tem crescimento aproximadamente linear e a Eq. (5.43) é simplificada para:

—0,0941 - (s — s;,)3
An
= 0,528(1 — 7))\2 (5.45b)

vy=1—exp (5.45a)

N max

Dados que o comprimento total da regidao de transigcao é As;, = s(y = 0,99) —
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s(y =0) e que \, ~ As, /4,08, a 5.45a resulta em:

_614 : (S - Stf)s
Asd

v~ 1—exp [ ] =1—exp(—6,4-1° (5.46)

A Eq. (5.46) é diferente da intermiténcia de Abu-Ghannam e Shaw (1980),
Eqg. (5.31a), somente pelas constantes, 5 e 6,4. Isso evidencia que a Eqg. (5.31a)
tem base tedrica e que ndo pode ser considerada apenas um ajuste experimental.
A diferenca de 30% nas constantes é compreensivel, porque o desenvolvimento do
modelo de Johnson e Fashifar (1994) utilizou somente dados experimentais de esco-
amentos com gradiente de pressao nulo e Tu alto, ou seja, condigdes experimentais
mais restritas do que aquelas consideradas no trabalho de Abu-Ghannam e Shaw
(1980).

5.3.8 Comparacao de Modelos de Intermiténcia
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(a) Funcbes de Intermiténcia (b) Numero de Erupgbes Locais em Relagéao ao
NUmero Maximo de Erupgoes

Figura 5.4: Comparacao de Modelos de Intermiténcia

A 5.4(a) apresenta as funcdes de intermiténcia de Reynolds, Kays e Kline
(1958b), Abu-Ghannam e Shaw (1980), Narasimha (1957) e Johnson e Fashifar
(1994). Oberva-se que o inicio da regido de transicao € diferente entre as fungoes.
A Eg. (5.23a), que admite a ruptura concentrada, tem o inicio a jusante daquelas
gue admitem o nascimento das erupcoes distribuidas como a Eq. (5.25), Eq. (5.31a)
e Eq. (5.46). Um fato é que a Eq. (5.31a) comega préxima da distribuicado normal
acumulada, Eq. (5.25), e termina proxima da equacao universal de intermiténcia,
Eq. (5.23a).

A taxa de observacado do numero de erupgoes é apresentada na Fig. 5.4(b). O
aumento da taxa se da por causa do nascimento e crescimento das erupgdes. Ja
o declinio representa a coalescéncia das erupg¢oes e a diminuigdo do seu numero.

O modelo de Narasimha (1957) apresenta um aumento significativo na taxa de ob-
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servagao de erupgdes logo apds o ponto de ruptura concentrada, s;. A evolugéao
da taxa de observac¢des do modelo de Abu-Ghannam e Shaw (1980) e de Johnson
e Fashifar (1994) se assemelham com a distribuicdo normal adotada por Reynolds,
Kays e Kline (1958b).

E importante conhecer as diferencas entre os modelos pois a avaliagdo das pro-
priedades do escoamento de transicdo depende da posi¢ao de inicio, de término e

da forma da fungéo de intermiténcia.

5.4 Outros Modelos

Para prever o inicio da transicao laminar-turbulenta, em escoamentos com Tu
baixo, pode-se utilizar a solu¢do das equagdes de estabilidade linear, também cha-
madas de Orr-Sommerfeld. A transicdo nesse caso € natural, a rota A da Fig. 5.2,
que é disparada por perturbacoées infinitesimais. Esse conjunto de equacdes podem
ser resolvidas juntamente com a avaliagéo diferencial da camada-limite. Nesse caso,
para prever o término da regido de transi¢gdo laminar-turbulenta precisam ser imple-
mentadas correlagdes algébricas ou algum modelo de intermiténcia que preveja a

formacéo, crescimento e propagacao das erupcdes turbulentas.

A adocao da analise integral da camada-limite ndo impossibilita a estimativa da
transicdo por meio da estabilidade linear. No entanto, para resolver as equacdes de
Orr-Sommerfeld, é preciso considerar os perfis de velocidade da familia de escoa-
mentos sobre cunha, os chamados perfis de Falkner-Skan. Os procedimentos in-
tegrais de avaliagdo de propriedades da camada-limite ndo calculam perfis de velo-
cidades, ja que eles foram adotados para permitir o desenvolvimento das préprias
equacgdes. Segundo o procedimento de Drela (1998), as taxas de amplificacado das
flutuagdes lineares séo calculadas e tabeladas em fun¢dao de uma faixa de parame-
tros de forma e de frequéncias instaveis. A solugcao conjunta da andlise integral com
a andlise de estabilidade é utilizada por programas simples para calculo rapido de

desempenho aerodindmico, como é o caso do XFOIL de Drela e Giles (1987).

A analise diferencial da camada-limite laminar possibilita a resolucao das equa-
¢Oes de Orr-Sommerfeld com mais precisdo do que a analise integral, ja que os per-
fis de velocidade na camada-limite sdo calculados para as condi¢gdes do escoamento
estudado. Assim, a histéria de escoamentos ndo-similares pode ser considerada
incluindo as variacdes de gradiente de pressao, que sdo importantes em escoamen-
tos em torno de aerofélios. Alguns programas de andlise de estabilidade também

consideram efeitos de raio curvatura e das variagoes de temperatura e de taxa de



5.4 Outros Modelos 124

transpiragéo na superficie.O Anexo C apresenta as equacgdes, o procedimento e 0s
critérios utilizados na avaliagdo da analise linear de estabilidade. No presente traba-
lho sdo utilizados os programas STP2D e STP2W desenvolvidos por Cebeci (2004)
para avaliacao da estabilidade do escoamento laminar sujeito a perturbacoes infini-

tesimais.

Para melhorar as previsfes de transi¢gdo laminar-turbulenta, nos casos com in-
tensidade alta de turbuléncia no escoamento livre, rota E da Fig. 5.2, outros modelos
podem ser implementados para previsao do inicio e do desenvolvimento da transicao
até o escoamento turbulento. Algumas das estratégias de modelagem encontradas

em literatura mais recente sao:

1) transporte de intermiténcia, que resolvem as equagdes de transporte de quanti-
dade de movimento, energia, turbuléncia e mais as de intermiténcia. Esse tipo
de modelo oferece flexibilidade para implementacao da previsdo de transicao na-
queles programas que utilizam formulagcbes de equagdes de transporte em vo-
lumes finitos, como é o caso dos cddigos comerciais de Computational Fluid
Dynamics (CFD). Os modelos foram desenvolvidos principalmente para o cal-
culo de transferéncia de calor em torno de pas de turbinas, que, apesar da seme-
lhanga, tem algumas diferengas com o assunto do presente trabalho. Os aero-
félios de turbinas tem raio de curvatura mais significativo e o escoamento possui
variacao de gradiente de pressao mais intensa, nivel de turbuléncia maior (tran-
sicao de contorno) e, frequentemente, numero de Reynolds (Re;) menor do que
os aerofélios de uso aerodinautico. Outra diferenca € que as pas de turbinas so-
frem influéncia da esteira dos estagios a montante, da carcaga (casing) e da alta
rotagdo. 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 comegou a ser estudada
por Tobaldini Neto (2006).

2) regime laminar com flutuagdes: modelos que representem a regiao laminar per-
turbada (nao-turbulenta), que utilizam resultados da estabilidade linear e anélise
dimensional (HASSAN, 2006).

Em comum, as estratégias de modelagem, ambas citadas acima, precisam ser
implementas em cdodigos de solugéo diferencial de escoamento, como, por exemplo,
os codigos de solugdo numérica por média de Reynolds para camadas-limite (BLP2C

ou Texstan) ou Navier-Stokes (programas de CFD comerciais).
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5.5 Selecao do Modelo de Transicao Laminar-
Turbulenta

As correlagdes algébricas de Abu-Ghannam e Shaw (1980), Eqg. (5.10) e
Eq. (5.12a) e Eq. (5.31a), foram selecionadas para serem utilizadas no presente

trabalho pois:

1) consideram efeitos do nivel de turbuléncia Tu e do gradiente de pressao;

2) possuem compatibilidade entre o modelo de previsao da regido de transicdo e o

modelo de intermiténcia;

3) foram desenvolvidas a partir de um amplo banco de dados de medicbes experi-

mentais;
4) abrangem uma faixa ampla de rotas de transicéo, de Tu < 10%;

5) foram implementadas em programas de avaliagéo de transiferéncia de calor em
torno de aerofélios de turbinas, como TEXSTAN(KAYS; CRAWFORD; WEIGAND,
2004) e MISES(DRELA, 1998).

5.6 Verificacao dos Resultados Numéricos

Nesta secdo séo verificados os resultados numeéricos das analises integral e dife-
renciais da camada-limite com a presenca de transicdo laminar-turbulenta em esco-
amentos com niveis médios a altos de turbuléncia ao longe, 0,5% < Tu < 3%. Dois
tipos de casos-teste foram selecionados para verificagdo dos resultados numéricos
obtidos: 1) escoamento sobre placa plana com gradiente de pressao e niveis de tur-
buléncia ao longe variaveis com diferentes Re; 2) escoamento em torno de aerofélio

com transicao laminar-turbulenta com diferentes o e Re.

Foram feitas verificacdes de um nuimero grande de casos, dos quais foram esco-

lhidos os preferencialmente tivessem Re> 1 - 108 e Tu < 3, 0%.

A Tabela 5.2 apresenta as condicbes de escoamento, definidas por Ma e Re,
para o casos adotados no capitulo 6 para validacao dos resultados da simulagcao do
antigelo. O Re. € o Reynolds baseado na corda, Re,,; € baseado no comprimento
da &rea protegida dado por (s/c)yor- Os casos experimentais 22A e 67A séo de
Al-Khalil et al. (2001) e o 8GL é de Gelder e Lewis (1951). O nimero de Reynolds
de interesse para o presente trabalho ndo é aquele baseado na corda, Re;, mas

sim aquele com base no comprimento da area protegida do aerofdlio, Rec ot Na
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Tabela 5.2 sdo listados ambos Re, Ma e o maior comprimento aquecido, (s/¢)pror,
localizado nos extradorsos do NACA0012 e NACA 65(2)016.

Tabela 5.2: Condicoes do Escoamento para Escoamento em torno de Aerofolios
com Sistema Térmico de Antigelo

Parametro 22A 67A 8GL
Re, 6,72-10% 1,38-10" 1,11-10’
(8/C)prot ~ 10% ~ 10% ~ 57%
Repm, 6,72-10° 1,38-10° 6,42-10°
Ma 0,1369 0,2813 0,2252

5.6.1 Casos-Teste

Como as superficies dos corpos de prova sao adiabéaticas para todos os casos
dos bancos de dados selecionados, o niumero de St nao foi estimado. No entanto, a
previsdao de St pelos modelos, adotados no presente tralho, foi verificada no 4. Além
disso, a distribuigdo dos valores locais de C; indica com precisao o inicio, o0 término

e a evolugao da transicao laminar-turbulenta.

Os efeitos da transpiragéo, gerada pela evaporagéao da agua liquida residual, no
processo de transicao foram desconsiderados no presente trabalho. Como a veloci-
dade de insuflamento nao é significativa, vy ~ 0, a taxa de transpiragéo ndo influencia

a camada-limite de quantidade de movimento.

A influéncia de rugosidades na interface ar-liquido (altura, forma e distribuicao
das ondas no filme e dos filetes de agua residual) sobre a transicdo nao foram con-
siderados nas analises térmicas do sistema antigelo. Logo, os casos de tese sele-
cionados para verificagcdo dos resultados também n&o considerou esse efeito. Para
asas enflechadas, que nao 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 transicdo. Como base de comparagao, as dimensdes das
rugosidades encontradas em formas de gelo e em turbinas podem ser da ordem ou
maiores que milimetros (BRAGG; CUMMINGS; HENZE, 1996; MAYLE, 1991).

Adicionalmente, admite-se que a temperatura da superficie afeta as propriedades
(como exemplo, p,r € 1ta) do escoamento médio, que, por sua vez, afetam indireta-
mente as previsdes dos parametros da regido de transi¢ao por meio das correlagdes
algébricas de Abu-Ghannam e Shaw (1980). Os casos de verificagdo selecionados

nao avaliaram essa influéncia 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 cientificos, promover o uso
industrial das pesquisas, implementar bancos de dados de solucdes de engenha-
ria e trocar informagbes sobre experimentos e analises numéricas de escoamento,
turbuléncia e combustdo. Dentro esforco do ERCOFTAC foi organizado um grupo
de trabalho para estudar transicdo laminar-turbulenta em escoamentos sobre placa
plana com e sem gradiente de pressao, organizagdo de pesquisa europeia dedicada
a pesquisa em escoamentos, turbuléncia e combustao, sediada em Lausanne, Suiga
(SAVILL, 1992). As medigbes foram realizadas na empresa inglesa, fabricante de
turbinas e propulsores aeronauticos, Rolls-Royce por ROACH e BRIERLEY (1992) '.
Por serem bem completos, com medi¢des de Cy, H e perfis de velocidade média, u,
e instantanea, v/, esses dados experimentais foram utilizados para validagéo de coé-
digos numericos classicos integrais e RANS assim como outros mais recentes com

base em Large Eddy Simulation (LES) e simulacao 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 didmetro. Foi usada uma grelha para gerar turbulén-
cia isotrépica a 0,61 m a montante do bordo de ataque da placa plana.

grelha sangria da camada-limite
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Figura 5.5: Aparato Experimental dos Casos do ERCOFTAC'

Dentre os casos do ERCOFTAC,, os selecionados no presente trabalho foram

aqueles escoamentos estdo apresentados na Tabela 5.3 pois possuem: 1) Re>

'Banco de dados de resultados experimentais do ERCOFTAC, Sitio da rede mundial de
computadores Internet.  Flat Plate Transitional Boundary Layers Experiments. Disponivel 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
Re, (10%) 0,53 2,02 0,6 1,13
Tu [%] 3,0 0,87 2.4 2,45

Vo [m/s] 52 1953 567 9,65
peo [kg/m®] 1,21 1,19 1,18 1,21

0,5 - 10°, pois os sistemas de antigelo de aerofélios de uso aeronautico operam
em condicées de Re mais altos, como pode ser observado na Tabela 5.2; 2) nivel
de turbuléncia no escoamento Tu < 3,0%; 3) auséncia de separagao laminar, que
causa o inicio da transigao laminar-turbulenta, pois a rota do processo de transicao é
diferente daquela prevista pelas correlagdes de Abu-Ghannam e Shaw (1980); além
disso, 0s casos de antigelo estudados, Tabela 5.2, ndo apresentam regides de sepa-

racdo da camada-limite laminar.

MBB-V2 Mateer, Monson e Menter (1996) mediram diretamente o atrito viscoso
num filme de dleo por interferometria na superficie de um aerofélio MMB-V2 de corda
de 200 mm. O filme de éleo teve uma altura média de 0, 9mm. Nese experimento,
os autores também mediram a pressao estatica na superficie. A geometria do perfil
€ 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 condicao de alto Re é atingida no tunel de vento por meio
do esvaziamento rapido de um reservatorio pressurizado até 709,3 kPa (7 atm).
A secéo de teste (largura 401 mm, altura 610 mm, comprimento 2790 mm) ficava
num vaso pressurizado e mantém quase a mesma pressao estatica do escoamento
ao longe. Nos casos testados, as condicoes do escoamento foram: Ma= 0,2 e
0,6 - 10° <Re./c < 6-10°. O tunel possuia uma série de grelhas para condicio-
nar o escoamento e diminuir o nivel de turbuléncia. O nivel das flutuacdes era de
VU? =0,005- Vo e 1/p?=0,02 ps.

O critério de selecao dos casos experimentais do aerofélio MBB-V2 foi 0 mesmo
utilizado para escolher os casos do ERCOFTAC. Adicionalmente, foi dada a prefe-
réncia para casos de teste que tivessem angulos de ataque mais proximos de zero,
ja que o programa de antigelo sera verificado com o = 0°. A excec¢ao foi que algumas
rodadas apresentaram descolamento da camada-limite laminar. Como as bolhas de
separacao laminar estavam presentes na maioria dois casos testados por Mateer,
Monson e Menter (1996), evitou-se aqueles casos de separagcdo massiva, nos quais

a regiao descolada é de grandes dimensoes.
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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 M1 M4 - maior Re
parametro valor parametro valor parametro valor
Too 300,0K T 300,0K T 300,0K
Ma 0,20 Ma 0,20 Ma 0,20
Re 0,192E + 06 Re 0,639E + 06 Re 0,192E + 07
« -0,5° o -0,5° « -0,5°
geometria MBB-V2 geometria MBB-V2 geometria MBB-V2
M2 - maior o
parametro valor
Teo 300,0K
Ma 0,20
Re 0,639E + 06
« 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 verificagdo dos resultados dos modelos de transi¢cao laminar-turbulenta em aero-

folios.

5.6.2 Modelos e Codigos Numeéricos Utilizados na Verificacao de
Resultados

Foram utilizados os seguintes modelos e cddigos para realizar a verificagao de

resultados das andlise de camada-limite implementadas na presente tese:

1) analise integral da camada-limite de quantidade de movimento, Egs. (4.3) e (4.6),
implementada por Silva (2002); na presente tese, foi incluido o modelo de Abu-
Ghannam e Shaw (1980) para intermiténcia, Eq. (5.31a), e previsao de transicao
(5.10) e (5.12a); os resultados numéricos obtidos foram publicados antes da edi-
cao da presente tese por Silva, Silvares e Zerbini (2008b) como parte da pesquisa

do doutorado;

2) analise diferencial da camada-limite nos regimes laminar e turbulento por meio
do cddigo compressivel BLP2C de Cebeci e Cousteix (2005);na presente tese,
este autor modificou o cédigo BLP2C e substituiu 0 modelos de intermiténcia e
de previsao de transicdo adotados pelo BLP2C por aqueles de Abu-Ghannam e
Shaw (1980);

3) analise diferencial da camada-limite nos regimes laminar e turbulento por meio
do cédigo incompressivel TEXSTAN de Kays, Crawford e Weigand (2004), que
adota o modelo de intermiténcia e de previsdao de transicdo de Abu-Ghannam e

Shaw (1980), e ndo foi modificado pelo presente autor;

4) analise diferencial de estabilidade linear do escoamento laminar pelo codigo
STP2D desenvolvido por Cebeci (2004) e que também nao foi modificado na

presente tese;

5) utilizacao dos critérios de amplificagdo maxima (n;), desenvolvida por Mack
(1977) e modificada por Drela (1998), definidos nas Egs. (5.14) e (5.15).

Originalmente, o programa de simulacao BLP2C previa o desenvolvimento do
escoamento na regiao de transicdo por meio do modelo de intermiténcia de Chen
e Thyson (1971). A posigéo inicial da transigdo laminar-turbulenta era estimada por
meio da correlagdo de Michel (1951) ou de resultado da andlise linear de estabi-

lidade. Ambos modelos foram substituidos pelas correlagdes de Abu-Ghannam e
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Shaw (1980). No caso do programa TEXSTAN, que tinha o modelo de transigéo im-
plementado, o presente autor ndo o modificou pois néo teve acesso ao seu codigo-

fonte. Mais informacgdes sobre esses codigos sdo encontradas no Anexo B.

As equacles da analise de estabilidade linear e o programa STP2D sao descri-
tos no Anexo C. Esse codigo foi rodado externamente, de forma nao iterativa com a

solugdo da camada-limite apresentada na presente secao.

Para resolugéo do escoamento em torno do aerofélio MBB-V2 foi utilizado o cé-
digo XFOIL de Drela e Giles (1987), que resolveu o escoamento potencial de forma
iterativa com a resolucao integral da camada-limite. Nas Figs. 5.16(a) e 5.16(b) os

resultados do XFOIL estao identificados como solugao potencial-viscosa.

Quando h& a separacéo da camada-limite laminar, que ocorre devido a agao do
gradiente de pressao adverso, na presente tese admite-se que ha inicio do processo
de transicao laminar-turbulenta. No cdédigo de analise integral, foi implementado o
disparo da transicao quando a separacao laminar é detectada. Foi admitido que a
posicao inicial de descolamento é onde o coeficiente de atrito abaixo de um valor
pequeno, C; < 107°, ou quando o parametro de gradiente de pressdo de Thwaites
(1949) é A < —0, 1. Nesse caso o comprimento da regiao de transicao é considerado
curto e a intermiténcia de Abu-Ghannam e Shaw (1980) é utilizada. Foram ignorados
os efeitos das dimensdes da bolha de separagao na camada-limite de deslocamento

ou no comprimento da transigao.

No presente trabalho, a definigdo do inicio e do comprimento da regiao de tran-
sicdo laminar-turbulenta em condicbes de separacédo laminar foi implementada no
codigo BLP2C. Tal qual o codigo BLP2C original, o TEXSTAN nao possui a pre-
visdo de transicdo em situa¢des de separacdo laminar. Assim, quando o programa
detecta que o cisalhamento na parede é nulo, 7 =~ 0, os calculos séo interrompidos
e 0 programa termina sua execucdo. Nao foi possivel implementar qualquer tipo de
critério de transicdo por separacdo no TEXSTAN pois o presente autor ndo teve

acesso ao cédigo-fonte.

Para avaliar as condi¢coes de estabilidade do escoamento laminar, foi utilizado
o programa STP2D (CEBECI, 2004), que resolve a dinamica linear do escoamento
laminar sujeito a perturbacdes infinitesimais. A partir dos perfis de velocidades, u(y),
estimados pelo programa diferencial de camada-limite INBLP (CEBECI, 2004), que
calcula o escoamento incompressivel em torno do aerofélio. A equagéo linear de
estabilidade, a chamada equacao de Orr-Sommerfeld, bem como a estrutura do co6-
digo BLP2C sé&o descritas com mais detalhes nos Anexos B e C. Diferentemente do

BLP2C, o codigo INBLP resolve as equacdes RANS do escoamento incompressivel
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da camada-limite de quantidade de movimento e considera os efeitos das regides do

escoamento com separagao laminar nos perfis de velocidade na diregéo y.

5.6.3 Resultados Numeéricos

Todos os escoamentos na camada-limite sobre placa plana com transigao do
banco de dados experimentais do ERCOFTAC foram analisados pelo presente autor.
Os apresentados na Tabela 5.3, foram selecionados para apresentacao neste texto.

Em cada caso estudado, foram estimados:

1) o coeficiente de atrito, Cs;

2) a posigao de inicio, s; e de término, s;, da regiao de transi¢do laminar-turbulenta;
3) a espessura de quantidade de movimento, d5;

4) o fator de forma, H = 01 /dz;

5) o fator de amplificacdo em cada frequéncia fundamental das instabilidades linea-

res do escoamento laminar, n;

6) o fator critico de amplificacao, a partir do qual a transi¢cao ocorre, e sua frequéncia

critica associada, ng;.

Apenas os resultados de coeficiente de atrito, Cr, e de fator de amplificacéo para
um nivel de turbuléncia, Tu, sdo apresentados nesta secdo. Devido a limitagcdes de
escopo e de espaco, os outros parametros da camada-limite e da transicao laminar-

turbulenta em todos os Tu considerados sédo apresentados no Apéndice B.

A Fig. 5.7 apresenta o coeficiente de atrito, C;, em funcao do numero de Rey-
nolds, Res ao longo do comprimento da placa placa. Todas as andlises apresenta-
das utilizaram as correlagbes algébricas de inicio e comprimento € mais a fungéao
intermiténcia de Abu-Ghannam e Shaw (1980), respectivamente Egs. (5.10), (5.12a)
e (5.31a). Apesar de adotarem o mesmo modelo e calcularem valores proximos de
02,1am, 0 codigo TEXSTAN apresentou um inicio da transigdo mais a montante do que
a previsao dos outros codigos. Nao foi possivel identificar a causa do desvio devido
a indisponibilidade do cédigo-fonte ou de maiores detalhes da implementa¢ao nume-
rica. Ja os outros dois codigos, que tiveram as equagdes do modelo de transicao
implementadas na presente tese, apresentaram resultados proximos. A estimativa
de Ct wm do BLP2C ficou um pouco abaixo do TEXSTAN e do método integral, mas

ainda apresentou desvios aceitaveis em relacao aos dados experimentais. Por outro
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lado, procedimento integral de célculo para Cs ,m, dado pela Eq. (4.4), apresentou um
desvio em relacdo aos dados experimentais na regido inicial do escoamento, perto

do bordo de ataque da placa plana.

A andlise linear da estabilidade, por meio do cédigo diferencial STP2D, foi apli-
cada ao caso T3A e seus resultados sdo apresentados na Fig. 5.8(b). As linhas
continuas representam o fator de amplificagdo, n, das instabilidades ao longo do
comprimento da placa plana para cada frequéncia. A linhas horizontal tracejada no
nivel mais baixo representa o critério de transicao da Eq. (5.14), o n,; de Mack
(1977). Para referéncia, foi colocado no grafico também o critério da Eq. (5.15), o
nq; modificado de Drela e Giles (1987). Esse ultimo, indicado na Fig. 5.8(b) pela
linha horizontal mais alta, é utilizado no cédigo XFOIL. Com base em dados experi-
mentais, esses autores fizeram uma extensdo do método de establidade linear para
considerar os efeitos das perturbagdes geradas por niveis médios a altos de turbu-
léncia ao longe. Esses critérios sdo chamados de €”, pois a transigéo ocorre quando
a propor¢ao da amplitude inicial e final das oscilagées atingem um valor critico, dado

por A/A, = €", na qual o valor de n é correlacionado com o nivel de Tu.

0.01 T T T T T T T T T T T T T
- integral e |
- experimental ®m |
TEXSTAN A
BLP2C 7]

o

0.001 I I N N B B I [ N N I A
10000 100000 1le+06

Reg

Figura 5.7: Coeficiente de Atrito - C; - Caso T3A - Tu = 3,0% - gradiente de pressao
nulo ao longo da placa - correlacao algébrica

Se o Tu é suficientemente baixo, a transicdo segue pela rota A da Fig. 5.2 e
€ chamada de natural. Nesse caso, o valor critico das amplificagcdes ng;; = 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 €°, é apresentado no Anexo C.
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Figura 5.8: Caso T3A - Tu = 2,9% - gradiente de pressao nulo - estabilidade linear
diferencial

O presente trabalho adotou o critério de Mack (1977), que demonstrou previ-
sbes mais proximas dos dados experimentais para os casos selecionados, que tem
Tu < 3,0%, que é o limite aceito para a validade da analise de estabilidade linear. A
distribuicdo de Cs prevista pelo BLP2C, com a posi¢ao inicial da transicdo estimada
pela andlise linear mais a posi¢éo final e intermiténcia prevista pelo modelo de Chen
e Thyson (1971), é apresentada na Fig. 5.8(a). Houve a necessidade de diminuir a
turbuléncia ao longe, no inicio da placa plana, do valor nominal, Tu = 3,0%, para
Tu = 2.9% para que o C; na regiao de transicao ficasse mais perto dos dados expe-
rimentais. Os resultados da mesma previsdo para o valor nominal do experimento,

Tu = 3, 0%, sao apresentados no Apéndice B.

Os resultados de Cy, H e de perfil de velocidades ao longo do escoamento, for-
necidos pelos coédigos BLP2C, TEXSTAN e integral do presente trabalho, foram
comparados com os resultados de um modelo de média de Reynolds (RANS) com o
modelo de transi¢cao por transporte de intermiténcia (TOBALDINI NETO; PIMENTA;
SILVA, 2008). As principais conclusdes daquele trabalho foram que os métodos di-
ferenciais e integrais de camada-limite ndo consideram os efeitos das caracteristicas
do ambiente (por exemplo, intensidade e espectro de frequéncias da turbuléncia do
escoamento ao longe) nas solugdo do escoamento nos regimes laminar e plena-
mente turbulento. O processo de transicao é feito externamente por meio de corre-
lacOes algébricas e nao afetam as propriedades do escoamento médio laminar. Por
outro lado, um modelo diferencial de transporte intermiténcia pode considerar as in-
fluéncias da turbuléncia do escoamento externo na camada-limite laminar, na regiao

a jusante do colapso turbulento.

De forma geral para todos os casos, aqui simulados, os desvios encontrados sao
considerados aceitaveis pois ha fatores diferentes entre os dados experimentais do

ERCOFTAC e aqueles testes que geraram as correlagbes de previsao de transigao:
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1) afaixa de escalas da turbuléncia gerada;
2) a geometria do bordo de ataque;

3) a posicdo de instalagdo do corpo de prova em relacdo a seg¢do de teste e ao

dispositivo gerador de turbuléncia;

4) a posicdo onde o Tu é medido nos experimentos ou definido nas correlagbes

algébricas;

5) a condicao da superficie do corpo de prova, se tem a presenca de rugosidades

ou ondulag¢des nao previstas;

6) as ruidos acusticos presentes na secao de teste do tunel.

O ultimo fator é mais importante quando o teste é realizado em escoamentos
com Tu baixos ou muito baixos. Essas diferencas de condicbes de teste e instala-
¢cOes experimentais, bem como os meios de identifica-las e contabiliza-las no célculo
da transigao, sdo discutidas na literatura (VAN INGEN, 2008; SARIC; REED, 2006;
NARASIMHA, 1985). Um dos meios de considerar outras perturbagdes no disparo e
desenvolvimento da transi¢édo, 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 distribuicao de C; em fungcédo do Reg para
o caso T3AM. O cédigo TEXSTAN néo previu adequadamente o C; na transigao
porque tem uma limitacdo de implementacao: nao aceita valores de Tu < 1,0%. O
nivel de turbuléncia foi modificado do seu valor nominal de Tu = 0, 87% para 0, 5%.
Como no caso T3A, o valor de Tu para calculo da transicdo por meio do critério do
Neir precisou ser menor do que o valor adotado para as correlagdes algébricas de
Abu-Ghannam e Shaw (1980).

Na Fig. 5.10(b) fica evidente a regido das instabilidades, de onde saem as linhas
de fator de amplificacao para cada frequéncia. A montante da primeira linha nao ha
instabilidades e o regime laminar é estavel. A Gltima linha a montante é definida pela
amplificacdo maxima atingida, pela ocorréncia de separacao laminar ou pelo final
do corpo de teste. O programa STP2D nao célcula as linhas completamente nem
aquelas que ndo passam a amplificagcdo maxima, pois seu objetivo é estimar a curva
critica, que é formada pela envoltéria dos valores maximos de amplificagao ao longo

do escoamento.

A distribuicao de velocidades para os casos T3C2 e T3C5 sao mostradas nas
Figs. 5.11(a) e B.11(b). Esses casos, além de possuirem uma velocidade variavel

no sentido do escoamento sobre placa, tém as derivadas da velocidade da borda
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Figura 5.10: Caso T3AM - Tu = 0, 34% - gradiente de pressao nulo - estabilidade
linear diferencial
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da camada-limite, du,/ds também varidveis. Ha uma regido de aceleragdo e uma
regido de desaceleragdo do escoamento sobre a placa plana. A diferenga entre os
dos casos basicamente é a magnitude das velocidades, como pode ser observado
na Tabela 5.3.

Devido a aceleracdo do escoamento e a inflexdo do gradiente de presséao, a
analise integral apresentou resultados com maiores desvios em relagao aos dados
experimentais do que os codigos diferenciais, como apresentado na Fig. 5.12. A
separagao laminar foi prevista mais a montante pelos procedimentos integrais do
que pelo TEXSTAN, onde C; =~ 0. Como implementado neste trabalho, a transicao
foi disparada pelo codigo integral no local da separagéo. Foi admitida uma transigéo
rapida e ndo foram considerados os efeitos das dimensdes da bolha do escoamento
na camada-limite. O cdédigo TEXSTAN nao conseguiu prever a transicao devido a
ocorréncia da separacao, pois nao ha nenhum mecanismo implementado para lidar
com regides descoladas do escoamento. Com Tu = 2,0%, o codigo BLP2C previu
a tendéncia da distribuicdo de C; ao longo da placa, o que pode ser verificados
pelos outros parametros apresentados no Apéndice B. O valor nominal do nivel de
turbuléncia do caso T3C2 foi Tu = 2, 4%.

A Fig. 5.13(b) apresenta o fator de amplificagdo para o caso T3C2 com Tu =
3,0%. Como a expressao de n;; apresentou valores negativos, o seu valor minimo
foi mantido em zero. Assim se considerarmos, por mero exercicio, que a ocorréncia
da transicao foi causada pela primeira frequéncia e com ng; ~ 0 (ou A = A, a
amplitude da instabilidade é a inicial), a posicdo de inicio prevista seria na posicao
s = 0,95 m. O resultado dessa hipétese na previsdo de C; pode ser observado
na Fig. 5.13(a).

mecanismos lineares (indicado pelas rotas da Fig. 5.2) e o método €” ndo ter mais

Nesse caso, o processo de transicdo poderia ter contornado os

aplicabilidade.
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Figura 5.11: Velocidade na borda da camada-limite - dados experimentais Savill

(1992)
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Com Tu e variagdo de u, similares ao caso T3C3, mas com Re; 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 turbuléncia

adotada foi a nominal do experimento, Tu = 2, 45%.

O critério e" foi aplicado ao caso T3C5 como apresentado na Fig. 5.15. Similar-
mente ao caso T3C2, a establidade linear ndo apresentou resultados satisfatorios.
Provavelmente, porque os efeitos dos mecanismos nao-lineares foram dominantes
no processo de transicdo. Essa limitacao de previsdo nao é encontrada nas corre-
lacdes 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 varios tipos de rotas de transicao do escoamento laminar para o turbulento.
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Figura 5.16: Coeficiente de pressao - C;, - perfil MBB-V2

Os resultados obtidos com o XFOIL para o C, em torno do aerofélio MBB-V2 sdo
comparados com os dados experimentais (MATEER; MONSON; MENTER, 1996) na
Fig. 5.16 para dois angulos de ataque: —0,5° e 3,5°. Houve desvios mais significa-
tivos, principalmente, no extradorso do aerofolio. No entanto, os desvios observados
sd0 menos importantes pois o gradiente de pressao foi bem representado. Prova-
velmente os desvios foram causados por diferengas entre a digitalizacao do perfil

publicado pelos autores, na forma grafica, e o perfil real testado.

A Fig. 5.17 mostra as previsbes de C; fornecidas pelos cbddigos BLP2C,
TEXSTAN e integral e as compara com os dados experimentais. A condicao no-
minal de intensidade de turbuléncia é de 0,5%, mas os autores nao informam qual
foi a geometria do gerador de turbuléncia, a distancia do corpo de prova, o ponto de
medi¢cdo de Tu e nem a uniformidade das medi¢cdes. Adotou-se 0 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 posicéo da transicdo ocorre devido a separacao laminar,

pois sua posicao fica bem mais a jusante que os dados experimentais. No extra-
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dorso, o cédigo integral previu uma posicdo inicial da transicao antes da separagéo.E
sempre bom lembrar que o cédigo TEXSTAN nao aceita valores de Tu < 1,0%,
logo os seus resultados sdo para esse valor minimo. Com Tu = 2,2%, o C; pre-
visto pelos cédigos BLP2C e integral ficam bem préximos aos dados experimentais
no intradorso, mas com maiores desvios na regiao de transicao do extradorso. Os
resultados do codigo TEXSTAN separacgao laminar da camada-limite no intradorso,
como mostrado na Fig. 5.17(c). Para Tu = 3, 0%, conforme a Fig. 5.17(a), a posi¢ao
prevista de inicio da transicao esta mais proxima, mas tem o comprimento maior do
gue os dados experimentais extradorso. De forma geral, o cddigo integral ndo conse-
guiu prever o Cy nas regioes de gradiente de pressao adverso no regime turbulento,
a jusante de s/c = 0,5. J& o desempenho dos cédigos diferenciais foi bem mais

satisfatorio e os resultados de Cy am € Cr 4 foram considerados satisfatérios.
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Figura 5.18: Coeficiente de Atrito - C; - Caso M2 - MBBV2 - a = 3,5°

Para um angulo de ataque maior, a = 3, 5°, e a condigdo nominal de Tu = 0,5% a
transicao no extradorso foi disparada por uma bolha de separagéo laminar, localizada
perto do bordo de ataque e causada pela presenca de forte gradiente de pressao ad-
verso, como mostrado nas Figs. 5.16(b) e 5.18(a). Os codigos BLP2C e integral
previram a transicdo causada pelo descolamento como esperado, mas o integral ge-
rou resultados com menores desvios em relagdo aos dados experimentais. O cddigo
TEXSTAN previu a transicdo a jusante da separacao pois nao aceita valores meno-
res de turbuléncia ao longe de 1,0%. No extradorso, Fig. 5.18(a), o TEXSTAN parou
o calculo na separacao e os outros dois cddigos dispararam a transigéo. A transigao
no intradorso para Tu = 2,2% ocorreu a jusante da separagao segundo a previsao

de todos os cddigos, como observado na Fig. 5.18(b).

Os resultados para o caso M4, em Re, mais baixo e mesmo a = —0, 5° do caso
M1,sdo apresentados na Fig. 5.6.3. Na condicdo nominal do tunel, Tu = 0,5%, 0s
codigos BLP2C e integral previram o inicio da transigao laminar-turbulenta na posi-

¢ao de separacao. Previsdes desses dois cddigos apresentaram desvios em relagéo
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aos dados experimentais aceitaveis. Os principais desvios foram encontrados no ex-
tradorso, a jusante da posicao de separagdo e a montante da regidao separada, ou
seja, ao longo da bolha de separagao. Todavia, 0 modelo de transicao rapida imple-
mentado nos codigos integral e BLP2C nao preveem a presencga dessas bolhas para
o calculo do comprimento nem das propriedades do escoamento ao longo dessa re-
gido separada. Essa hipétese € confirmada quando as previsdes de C; no intradorso
sao analisadas. Devido ao tamanho reduzido da bolha de separagao no intradorso,
os desvios foram menores. O desempenho do cédigo TEXSTAN ao longo da tran-
sicdo ndo pode ser analisado, ja que esse codigo ndo realiza previsdes a jusante
da posicao de separagdo. No entanto, os casos de escoamento em torno de aero-
félios com sistema térmico de antigelo simulados na presente tese ndao apresentam
regides de separacao laminar, portanto nao fazem parte do escopo da tese. O caso
de Tu = 3,0%, apresentado na Fig. 5.19(b), a transi¢ao prevista pelo BLP2C foi a
montante da posicao de separacdo, mas a solugao divergiu no intradorso.

Para o caso M4, de Re maior e mesmo « do caso M1, as previsées do co-
digo BLP2C apresentaram menores desvios em relacdo ao dados experimentais do
qgue outros dois codigos (integral e TEXSTAN), como pode ser observado nas Figs.
5.20(c) e 5.20(a). A menos da regido a jusante de s/c = 0,5, as solugdes dos pro-
cedimentos integrais e do TEXSTAN foram muito proximas. O nivel de turbuléncia
ao longe de 3, 0% foi 0 que resultou na melhor previsdo de inicio e comprimento da
regido de transi¢cao laminar-turbulenta. Como Ma= 0,2 e a = —0,5° para os casos
M1 e M4, mas os desvios foram menores para o caso M4, conclui-se que o codigo

BLP2C tenha melhor precisdo para numero de Reynolds maiores.
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5.7 Comentarios

O presente capitulo apresentou, implementou e verificou os resultados de mo-
delos de previsao e intermiténcia da transi¢do laminar-turbulenta . Em relagcdo aos
modelos de intermiténcia, o de Reynolds, Kays e Kline (1958b) foi implementado na
dissertacao de mestrado, e o de Abu-Ghannam e Shaw (1980) na presente tese. Ja
em relagdo a previsao de inicio e o término da regido de transi¢cao laminar-turbulenta,
foi somente no presente trabalho que o autor pesquisou, implementou e testou mo-
delos. No seu trabalho anterior (SILVA, 2002) a regido de transicao nao era prevista,
era somente um modo de ajuste dos resultados numéricos aos dados experimentais

de temperatura de superficie e coeficiente de transferéncia de calor.

Nenhum trabalho na literatura de simulacao térmica de aerofélios com sistema
antigelo, revisada no Capitulo 2, tinha modelos de previsdo da transi¢cao laminar-
turbulenta que considerasse ambos os efeitos do gradiente de pressédo e do nivel
de turbuléncia, Tu. Esta caracteristica € importante para simular escoamentos em
tuneis de gelo, que possuem 1,5% > Tu > 6%, e em condi¢des de v6o natural,
Tu < 1%. Além disso, por meio de um Tu equivalente pode-se representar outras
perturbacdes do ambiente e da superficie, que também alteram a posi¢éao de inicio e

o0 comprimento da regido de transicdo laminar-turbulenta.

Os resultados finais, considerando a molhabilidade parcial da superficie, a ana-
lise de camada-limite e os modelos de transicdo laminar-turbulenta, sdo apresenta-
dos e discutidos no Capitulo 6. As conclusdes finais da presente tese podem ser

encontradas no Capitulo 7.
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6 RESULTADOS DA SIMULACAO
NUMERICA DO ESCOAMENTO
BIFASICO EM TORNO DE
AEROFOLIOS COM SISTEMA
TERMICO DE ANTIGELO

Neste capitulo é apresentada a validagdo dos resultados da simulagao do escoa-
mento bifasico em torno de aerofélios equipados com sistema eletrotérmico antigelo
de aplicacao aeronautica. Sao obtidas as distribuicdes de temperatura de superficie

e de vazao de agua liquida residual em torno do aerofélio.

Os submodelos de molhabilidade de superficie, camada-limite e de transicdo
laminar-turbulenta, desenvolvidas e verificadas respectivamente nos Capitulos 3, 4,
5, séo incluidos no modelo-base, desenvolvido no Capitulo 2, para a simulagao de

escoamento em torno de aerofélios com antigelo.

A Fig. 6.1 apresenta uma visdo geral do processo global de verificagdo e va-
lidagcdo. Todos os modelos foram implementados e os casos simulados durante o

presente trabalho.

O processo de verificacdo dos resultados dos submodelos, apresentado na
Fig. 6.2, é aplicado aos trés submodelos desenvolvidos na presente tese de dou-

torado:

+ molhabilidade: quebra de filme e formacao de filetes no escoamento de agua

liquida residual;

+ transferéncia de calor por conveccao: escoamento na camadas-limite de

quantidade de movimento e de entalpia;

+ transicao laminar-turbulenta: evolugdo da intermiténcia do escoamento ao

longo da transicao; previsao de inicio e término da regido de transicao.

Os cddigos externos TEXSTAN e STP2D foram utilizados apenas como apoio
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Figura 6.1: Processo Global de Validacao e Verificacao dos Resultados

e referéncia durante o processo de verificagcdo nos Capitulos 4 e 5.

Ja o cédigo externo BLP2C, descrito no Anexo B e que ndo desenvolvido na
presente tese, foi incluido no simulador térmico do escoamento em torno do aerofé-
lio com antigelo e é utilizado na validacao dos resultados apresentada no presente

capitulo.

O desenvolvimento, aqui descrito, abrangeu pelo menos quatro niveis de mode-
lagem matematica, como mostrado resumidamente na Fig. 2.1 e descritos na Se¢ao
2.2.

Uma das contribui¢gdes principais deste trabalho é integrar os quatro niveis. A
integracdo dos sub-modelos dos niveis I, lll e IV ao modelo do nivel | € um dos

objetivos do processo de validacao e verificacéo, Figs. 6.1 € 6.2.

6.1 Casos-Teste

Para a validacao sao utilizados dados experimentais de casos representativos de
operagao de antigelo elétrico em tuneis de gelo sob condi¢des de gelo selecionados
dos experimentos classicos 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 aerofélios, condi¢coes, equipamentos de medigdes e

instalagbes experimentais totalmente distintas.

Nota-se que ha uma diferenca de 50 anos entre as publicagdes. A da década de

50 pode ter sido motivada pela necessidade, cada vez mais frequente naquela época,
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de voos transoceéanicos ou transcontinentais comerciais sob qualquer condi¢ao de
tempo. Essa foi restri¢céo critica ao crescimento das linhas aéreas no periodo pés-
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 inicio dos anos 90
com avifes turboélice. Essas aeronaves utilizavam sistemas de degelo pneumaticos
e voaram sob condi¢des de gelo muito severas. A resposta do governo estaduni-
dense foi o investimento em pesquisa em formacao de gelo, simulacdo 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 poténcia fornecida pelo sistema antigelo e de transferéncia de calor;

2) tivessem angulo de ataque, «, nulo para evitar a presenca de separagéao do esco-

amento laminar;

3) abrangessem os regimes evaporativo e molhado de operacédo do antigelo.

6.1.1 Casos de Al-Khalil et al. (2001)

Al-Khalil et al. (2001) realizaram experimentos de antigelo no Tunel de Pesquisa
de Formagéao 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 distribuicdes de temperatura de superficie e de coeficiente de transferéncia
de calor global para validar resultados do cédigo numérico ANTICE, desenvolvidos
pelos proprios. Esse programa é a versao do LEWICE dedicada a simulacao térmica
de antigelo. O aerofélio 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 € k = 16,27
W/(m?-K).

Cada elemento do aquecedor, posicionados na direcao do escoamento, tinha
um termopar, um sensor termoresistor e um medidor de fluxo de calor. Trés casos
dos dados experimentais de Al-Khalil et al. (2001) sao utilizados: o caso 22A, que
€ uma condigdo evaporativa com agua residual que determina os limites de agua
incidente a montante; e também os casos 67A e 67B, que tém mais agua percorrendo
o bordo de ataque do que 0 22A. A Tabela 6.1 apresenta as condicdes experimentais,
a Tabela 6.2 a geometria dos aquecedores e também as densidades de poténcia

fornecidas pelo sistema antigelo.
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Tabela 6.1: Casos de Teste para Validacao do Modelo do Antigelo

Gelder e Lewis (1951) Al-Khalil et al. (2001)
Parametro 8GL 8GL seco 8 22A 67A e 67B
V. [m/s] 73,8 73,8 44,7 89,4
Tiot [°C] -6,1 -6,1 7.6 21,6
« 0° 0° 0° 0°
LWC [g/ m™3] 0,5 - 0,78 0,55
MVD [um] 11 - 20 20
aerofélio NACA 65,-0016 NACA 65,-0016 NACA 0012 NACA 0012
corda [m] 2,438 2,438 0,914 0,914

Tabela 6.2: Comprimentos e Densidades de Poténcia Elétrica dos Aquecedores -
Casos-teste de Al-Khalil et al. (2001)

Elemento s/c anigelo [KW/m?]
Aquecedor inicio 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 investigacdes da transfe-
réncia de calor de um aerof6lio em condigdes de gelo e ar seco em um tanel de
gelo de circuito fechado do antigo centro de pesquisa Lewis da NACA. Os testes
utilizaram um aerofélio NACA 65,-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 protecao antigelo sob condi¢gdes de formagéo de gelo e
distribuicdes de poténcia de aquecimento elétrico similares. A superficie do aerofélio
€ coberta por uma chapa de 0,15 mm de espessura e que condutividade térmica

equivalente no sentido do escoamento é k = 170 W/(m?-K).

Os autores observaram um adiantamento do ponto de inicio da transi¢do laminar-
turbulenta, induzido pela captagao de dgua e pelo nivel de turbuléncia do escoamento
ao longe, que era maior no tunel do que em condi¢éo de voo. Outra importante evi-
déncia experimental foi que as distribuicdes de aquecimento e temperatura afetam o

coeficiente de transferéncia de calor de modo significativo. O presente trabalho utiliza
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Tabela 6.3: Comprimentos e Densidades de Poténcia Elétrica dos Aquecedores -
Caso-teste da Gelder e Lewis (1951)

Elemento s/c caso 8GL
Aquecedor inicio final anigelo [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

/ 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 condi¢des de formagéao
de gelo e de ar seco. O contetdo de agua liquida (LWC), diametro volumétrico mé-
dio (MVD), em conjunto com algumas configuracdes do tunel de gelo e aerofélio, sédo
apresentados em Tabela 6.1. A Tabela 6.3 apresenta a geometria dos aquecedores

e também as densidades de poténcia fornecidas pelo sistema antigelo.

6.2 Resultados Numéricos - Analise Integral da
Camada-Limite

Nesta secao sao apresentados os resultados do modelo do escoamento bifasico
em torno de aerofélios com antigelo térmico considerando varios submodelos de

analise integral de camada-limite e de transi¢cao laminar-turbulenta.

6.2.1 Submodelo de Transicao Laminar-turbulenta Abrupta e
Submodelo de Filme Continuo

Foram comparados os resultados do modelo de Silva, Silvares e Zerbini (2007a),
que é o de referéncia para as comparacoes nesta secao, com outro mais simplificado,
gue adota a analise integral de camada-limite sobre superficie isotérmica e transigéo
abrupta.Em ambos os modelos de antigelo, € adotado o submodelo de filme continuo

(F constante) para escoamento da agua residual. No modelo simplificado, a trans-
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feréncia de calor laminar é avaliada pela Egs. (4.15) e a turbulenta pela analogia de
Colburn, dada pela Eq. (4.30). A existéncia da regiao de transicao € ignorada e o
escoamento passa do regime laminar ao turbulento num trecho muito curto. Apesar
de restrito por hipoteses arbitrarias, esse tipo de modelo é largamente utilizado na

industria. O resultado desse estudo foi publicado por Silva, Silvares e Zerbini (2008c).

A Fig. 6.3(a) apresenta as distribuicdes de temperatura da superficie sélida es-
timadas usando os modelos integrais de camada-limite isotérmico e nao-isotérmico.
Somente a hipétese de superficie ndo-isotérmica foi simplificada. As previsdes sao
comparadas aos dados experimentais e aos resultados numéricos do ANTICE. Por
outro lado, Fig. 6.3(b) compara as previsbes das temperaturas quando se adota o
modelo de intermiténcia de transicao abrupta. A posi¢do de transicdo abrupta foi
fixada como sendo a posigcao média da regido de transicao, s,, do modelo de refe-
réncia, 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 padrdo médio da transigéo, o.

Os efeitos na temperatura estimados pelas hipéteses na camada-limite para o
caso 67A sdo mostrados nas Figuras 6.5(a) e 6.5(b). Em ambos os casos, 22A e
67A, o modelo de referéncia, o qual adota modelos nao-isotérmico e de intermitén-
cia, estimou temperaturas mais proximas dos resultados experimentais e numéricos
ANTICE, quando comparadas aquelas obtidas com modelos isotérmicos e de transi-

¢ao abrupta, que é o modelo simplificado.

A Fig. 6.4(a) mostra que o modelo isotérmico apresenta variagbes despreziveis
em U devido a variagbes nas propriedades termodindmicas e que existe simetria.
Por outro lado, o resultado do modelo ndo-isotérmico apresenta variagoes signifi-
cativas no bordo de ataque e nao apresenta simetria. Como esperado, o modelo
nao-isotérmico resultou em maiores valores para o coeficiente de transferéncia de
calor na regido turbulenta, devido ao aumento na diferenca de temperaturas (entre a
parede solida e o ambiente) ao final do filme de agua. Outra clara diferenca se apre-
senta ao final da area protegida, onde o escoamento € turbulento, na qual o modelo
nao-isotérmico estima uma reducao no coeficiente de transferéncia de calor e 0 mo-
delo isotérmico, um aumento. Estes efeitos de T, sobre h, foram extensivamente
estudados por Reynolds, Kays e Kline (1958a) em escoamentos sobre placas planas

aquecidas operando em tunel com ar seco.

A transicao abrupta foi fixada nas posi¢cdes médias das regides de transi¢do, que
séo s/c = 0,07 e —0,067 para o caso 67A. Para o modelo de referéncia, o desvio
padrao da transigéo, o, foi fixado em 0,07 para o caso 67A nas superficies supe-

rior e inferior. Os paradmetros de transicao (s, € o) foram encontrados pelo ajuste
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Figura 6.3: Temperatura de superficie - T; - Caso 22A - Comparacao entre modelos
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da estimativa do modelo de referéncia com resultados experimentais para o coefici-
ente global de transferéncia de calor. Estes valores ndo foram modificados quando
rodaram-se os modelos isotérmico e de transicdo abrupta. A Fig. 6.6(a) apresenta
um aumento repentino na transferéncia de calor convectiva no modelo de transigcao
abrupta enquanto o modelo de intermiténcia resultou em uma curva mais suave e
mais préxima aos dados experimentais. Devido a uma distribuicdo de temperaturas
mais constante no caso 67A do que no 22A, existem pequenos desvios no coefici-
ente de transferéncia de calor por convecgao dos modelos nao-isotérmico e isotér-
mico. Exceto nas regides de final de escoamento de agua e regido de aquecimento,
ambos os modelos apresentam comportamento semelhante. Um aumento repentino
em ambos os coeficientes de transferéncia de calor, h e U, sdo observados nos re-
sultados do modelo de transi¢cdo abrupta apresentados em Fig. 6.6(b). Este fato é
causado pela evaporagao instantdnea de toda agua e, portanto, resulta em aumento

da T, local.

Para o caso 22A, todos os modelos (ndo-isotérmico e isotérmico, transicao
abrupta e suave) previram evaporacao da agua residual na posicao de escoamento
s/c = 0,024 tanto na superficie superior quanto inferior. Mas, no caso 67A, 0 mo-
delo de referéncia (ndo-isotérmico e transigdo suave) resultou em s/c = 0,077 e
s/c = —0,073 para as posi¢gdes de desaparecimento da agua residual. O modelo
isotérmico resultou nas posicdes s/c = 0,07 e s/c = —0, 068. Ao se considerar tran-
sicdo abrupta, as posi¢des mudam para s/c = 0,066 e s/c = —0, 068. As mudancas
séo significativas quando comparadas a area total protegida, que se localiza entre
s/c=-0,102¢e0,113.

6.2.2 Submodelo Classico de Camada-Limite e Submodelo de
Filme e Filetes

Os modelos matematicos listados na Tabela 6.4 estdo implementados e incor-
porados ao modelo do antigelo do presente trabalho. O modelo de referéncia é cha-
mado de presente e adota os submodelos de camada-limite integral, de transig&o por
intermiténcia e de molhabilidade variavel (formacéao de filetes). Ja o modelo classico
adota submodelos de camada-limite integral sobre superficie isotérmica, de transigéo
abrupta e de filetes. Os resultados de cada modelo, da Tabela 6.4, sdo comparados
a resultados experimentais classicos e recentes de Gelder e Lewis (1951) e NASA.

Esse estudo foi publicado por Silva, Silvares e Zerbini (2008b).

No modelo classico, a analogia de Colburn, (4.30), que admite escoamento sobre

superficies lisas, foi escolhido em detrimento do uso de um coeficiente de transferén-
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cia de calor convectivo plenamente rugoso, que é utilizado em codigos classicos de
formacgao 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 previsao de tran-
sicao, inicio e extensao dados pelas Egs. (5.10) e (5.12a), sao identificados como:
presente+AS. Foi adotado um nivel de turbuléncia ao longe de Tu = 0, 7%, que esta
de acordo com medi¢des recentes realizadas no NASA IRT(HENZE; BRAGG; KIM,
1998) para MVD = 20 pum.

Tabela 6.4: Modelos de Camada-Limite Térmica e Transicao Laminar-Turbulenta

Presente Classico
Regime modelo equagao modelo equagao
Laminar Ambrok (1957) 4.10 Smith e Spalding 4.15
(1958)
Turbulento Ambrok (1957) 4.13,4.14 analogia de 4.6, 4.30
Colburn
Transicional Reynolds, Kays 5.25 modelo abrupto -
e Kline (1958b)

Tabela 6.5: Parametros para a regiao de transicao do presente modelo

Impostos/Fixados Previsto - modelo AS
s/c superior s/c inferior s/c superior s/c inferior
Sm o Sm o Sm o Sm o

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 distribuigdo de temperaturas na superficie do aerofélio
Ts, que se aproximam mais dos resultados experimentais do que o modelo classico
(isotérmico com transi¢do abrupta). A principal razao para as previsoes satisfatérias
€ que tanto as distribuicbes de U quanto a de h,, sado também mais préximas dos
dados experimentais, Figs. 6.8(a) e 6.7(b). Os parametros na regido de transicao
foram fixados arbitrariamente ou previstos. Seus valores sdo apresentados na Ta-
bela 6.5, que mostra que o modelo presente+AS previu s,, mais a jusante e ¢ menor

que aqueles valores impostos no presente modelo.

As distribuicbes de vazdes de agua residual do caso 22A apresentaram apro-
ximadamente as mesmas tendéncias em todos os modelos implementados no pre-
sente trabalho, como mostrado em Fig. 6.8(b). Isto pode ser resultado de pequenas

diferengas entre o h,, previsto pelos modelos dentro da regido de incidéncia, onde
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o filme de agua liquida ainda existe. Por outro lado, as diferengas séo significativas
guando se comparam valores de h, ao longo de todo o aerofdlio dos modelos pre-
sente, presente+AS e classico, apresentados em Fig. 6.8(a). As maiores discrepan-
cias sdo uma variagao brusca de h,, na transigdo do regime laminar para turbulento
e a falta de sensibilidade de h,, com a variagédo de T ao longo do escoamento, nas

previsdes com o modelo classico.

A Fig. 6.9 apresenta a temperatura de superficie e distribuicées de coeficientes
de transferéncia de calor ao redor do bordo de ataque para o caso 67A . Como no
caso 22A, o modelo presente apresentou um menor desvio entre previsées numéri-
cas e dados experimentais quando comparado aos modelos classico, presente+AS
e codigo ANTICE, o qual usa distribuicao experimental de h,. . Como as temperatu-
ras de superficie foram aproximadamente constantes, a principal diferenca entre os
modelos é observada na regiao de transicao laminar-turbulenta. O valor quase cons-
tante do h,, laminar, em uma regido que se estende desde a estagnagéo ao final do
escoamento residual, resultou em distribuicbes muito similares de rm,. A diferenca
entre temperaturas de superficie comeca a ser significativa na posicao de inicio da
transicao laminar-turbulenta, que é préxima do final do escoamento de filetes. A
Fig. 6.10(b) apresenta o escoamento residual. As principais diferencas entre os mo-
delos localizam-se entre o inicio da transi¢ao e final do escoamento de filete. Neste
caso, uma transicado mais suave (mais longa e com inicio mais cedo) do presente
modelo resultou no final do escoamento da agua residual mais a jusante do que os

outros modelos..

O fator de molhabilidade da superficie 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 continuo, uma vez que este
termina antes dos limites de incidéncia. Ja o segundo caso apresenta ambos padroes
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 classicos an-
tigelo de Gelder e Lewis(GELDER; LEWIS, 1951). Os dados apresentam variagoes
significativas de Ts devido a assimetria e ndo-uniformidade de aquecimento elétrico.
As temperaturas de superficie previstas para os testes de ar seco e umido, mostra-
dos respectivamente nas Figs. 6.12(a) e 6.14(a), apresentam desvios em relagdo aos
dados experimentais. Provavelmente, os desvios séo resultantes de trés fatores prin-
cipais: 1) falta de medidores de fluxo de calor instalados ao redor do aerofélio, pois
0s autores mediram apenas o fluxo de calor fornecido aos aquecedores e, portanto,

nao 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 h,, expe-
rimental, que ndo pode ser reproduzido pelos modelos isotérmico e ndo-isotérmico
devido a limitagcdes intrinsecas da andlise integral; 3) erros na medicao de T na
regido do bordo de ataque, como observado pelos autores Gelder e Lewis (1951),

durante escoamento de ar seco em testes com superficie adiabatica do aerofdlio.

Todavia, as previsoes, principalmente a montante de s/c = 0.3, sdo conside-
radas aceitaveis para os propositos de sistemas de engenharia de prote¢do an-
tigelo. O valor de h,, previsto pelo modelo presente concordou satisfatoriamente
com dados experimentais. Os resultados para h,, sao melhores sob condicdes de
gelo, Fig. 6.12(b), do que em ar seco, Fig. 6.14(b). Os unicos pontos que apre-
sentaram desvios significativos localizam-se na regido de aumento do aquecimento,
(s/c =~ 0.3), onde a densidade de poténcia cresce quase quatro vezes. Apesar de
disturbios de tal magnitude, os modelos presente e presente+AS previram uma dis-
tribuicdo de h,, com a mesma tendéncia dos dados experimentais. Isso inclui uma

subita, mas ndo muito intensa, variagcao de h,, no inicio do degrau no aguecimento.

Os resultados numéricos do presente modelo (com transigéo fixada), mostrados
em Tabela 6.5 e Figs. 6.12 e 6.14, concordam com as observagdes experimentais de
Gelder e Lewis(GELDER; LEWIS, 1951): 1) a transigao laminar-turbulenta iniciou-se
logo a jusante da estagnacéao; 2) a posicao de inicio em condicao de gelo localizou-se
mais a montante do que na condigéo de ar seco; 3) a extensao da regido de transicao

laminar-turbulenta apresenta efeitos significativos em ambos os casos.

Tabela 6.6: Término do escoamento de agua residual, incidéncia e limites de area
protegida contra gelo

s/c extradorso s/c intradorso

agua captacao protecao agua captacdo protecao

22A presente, 0,024 0,031 0,113 —0,026 —0,031 —0,102
classico 0,024 —0,024
presente+AS 0,025 —0,025

67A presente, 0,069 0,037 0,113 —0,069 —0,037 —0,102
classico 0,071 —0,069
presente+AS 0,079 —0,075

8GL presente, 0,101 0,071 0,576 —0,131 —0,131 —0,190
classico 0,101 —0,131
presente+AS 0,101 —0,131

O modelo presente+AS previu uma regido de transicdo laminar-turbulenta de
menor extensao, além de uma posi¢cdo média mais a montante do que os modelos
presente e classico, resultando em desvios significativos entre resultados numéricos

€ experimentais.
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6.2.3 Método de Sobreposicao aplicado a Camada-Limite Tér-

mica
Tabela 6.7: Modelos de Camada Limite
N&o-isotérmico Isotérmico e Sobreposigao

Regime autor equagao autor equacgéo

Laminar Ambrok (1957) 4.10,4.11 Smith e Spalding 4.15,4.22
(1958)

Turbulento Ambrok (1957) 4.13,4.14 Ambrok (1957) 4.37,4.39
modificado

Transicional Reynolds, Kays 5.25 Reynolds, Kays 5.25

e Kline (1958b) e Kline (1958b)

Na presente secao, sao apresentados os resultados numéricos da simulacao de
desempenho do antigelo com a adogédo do modelo de camada-limite integral e mo-
delo de filetes. O principio da sobreposicao foi aplicado a camada-limite térmica para
obtencao do coeficiente de transferéncia de calor sobre superficie nao-isotérmica,
de forma original na literatura, por Silva, Silvares e Zerbini (2008a). Os resultados
obtidos foram comparados a outros modelos, dados experimentais e outros codigos.

Os modelos matematicos sao listados na Tabela 6.7.

Tabela 6.8: Parametros da Regido de Transicao para Modelos Nao-isotérmico,
Isotérmico e de Sobreposicao

s/c extradorso s/c intradorso
Caso Sm o Sm o
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 0,065 0,070 0,037

As distribuicdes de temperatura de superficie sédo apresentadas na Fig. 6.15(a)
para as condi¢oes de teste do caso 22A de Al-Khalil et al. (2001). A posigédo média
da transicao, s, e o desvio padrao, o, foram fixadas nos modelos nao-isotérmico,
sobreposicao, e isotérmico, como apresentado na Tabela 6.8. Os resultados dos mo-
delos de sobreposi¢do, ndo-isotérmico e isotérmico tém a mesma tendéncia, mas o
primeiro é mais préximo dos dados experimentais do que os outros. E importante
enfatizar que o codigo numérico ANTICE nao avalia h,, e usou a distribuicao experi-

mental do coeficiente de transferéncia de calor.

A Fig. 6.15(b) apresenta previsdes de U para todos os modelos. As maiores

diferengas entre os resultados dos modelos se encontram onde o fluxo de agua de-
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saparece, onde a 4gua residual liquida para de escoar. A Fig. 6.16(a) mostra que o
coeficiente de transferéncia de calor convectivo, h,,, estimado pelo modelo de sobre-
posicao é mais sensivel a mudancas na temperatura de superficie do que o modelo
nao-isotérmico de Ambrok e, como esperado, do que o isotérmico. Na posi¢ao de
término de escoamento da agua, a temperatura local aumenta de forma significativa,
ja que o processo de resfriamento por evaporacao cessa e somente a troca de calor
por conveccao ocorre. Como os picos de temperatura foram atenuados nas previ-
sOes de sobreposicao, ocorreu diminuicdo dos desvios entre resultados numéricos
e dados experimentais. A Figura 6.16(b) apresenta a vazdo de agua residual e a
Fig. 6.18(a) o fator de molhabilidade superficial global F. Esses resultados indicam
que a agua evapora perto dos limites de incidéncia e escoa como um filme conti-
nuo. O fim dos limites da vazao de agua residual, agua incidente e aguecimento nas

superficies superior e inferior sdo apresentados na Tabela 6.9.

A Figura 6.19 mostra os resultados de temperatura e coeficiente de transferén-
cia de calor global para o caso 67A. Como esperado em regime molhado como o
caso 67A, valores previstos das distribuicoes de h,,, vazao residual de agua e F tém
variacbes menores do que no caso inteiramente evaporativo, o caso 22A. As mu-
dancas mais significativas sao devido a ocorréncia de transi¢ao, ja que a distribuigao
de temperaturas superficial apresenta pequenas variagées ao longo da regidao mo-
lhada em ambas superficies superior e inferior do aerofélio. Contudo, a Fig. 6.17(a)
mostra que a historia do coeficiente de transferéncia de calor ao redor do aerofélio
foi estimado com alguma discrepancia por modelos isotérmico, ndo-isotérmico, e de
sobreposicao. A histéria diferente do escoamento, estimada em cada modelo, afe-
tou o processo de transicdo laminar-turbulenta, como mostrado nas Figs. 6.17(a) e
6.19(b). Ambos os efeitos, distribuicdo do coeficiente de transferéncia local e pro-
cesso de transicao, fizeram com que a vazao de agua residual desaparecesse mais
a jusante no modelo de sobreposi¢do do que nos outros. Os limites de area molhada

previstos podem ser verificados nas Figs. 6.17(b) e 6.18(b).

As temperaturas de superficie previstas para os testes de gelo e ar da condigéao

8GL seco sao mostradas, respectivamente, nas Figs. 6.20(a) e 6.22(a).

Os h,, previstos pelo presente modelo sao apresentados nas Figs. 6.20(b) e
6.22(b). Em ambas as condicdes, de ar seco e gelo, o Unico ponto que apresenta
maiores desvios estd na regido do degrau de aquecimento em s/c ~ 0.3, onde a
densidade de poténcia é aumentada repentinamente. Tal degrau de aquecimento
localizado distante da jusante do limite de incidéncia nao € comum nos sistemas de
antigelo de asa de aeronave modernos. O modelo de superposi¢ao previu distribui-

¢éo de h,, com a mesma tendéncia dos dados experimentais.



6.2 Resultados Numéricos - Analise Integral da Camada-Limite 171

140 T T T T T
120 + o i
100 + i
80 .
O
e, 60 i
|_
40 .
20 1 4 experimental m 7
ANTICE &
oF it nao-iso - presente e i
8 sobrepos. - presente 2 b A
iSO - presente =
_20 1 1 1 1 1
-0.15 -0.1 -0.05 0 0.05 0.1 0.15
sic
(a) Temperatura de Superficie Tg
1000 T T T T T
experimental ® '
900 - nao-iso - presente o ]
sobrepos. - presente 4 |
800 - iso - presente = i i
700 .
g 600 .
N
E 500} §
=
D 400 | ; .
300 | , -
200 _-D-E--El--ﬂ--ﬂ--ﬂ--ﬂ- /A/ ‘/A \ _
100
0 _____ A )
-0.15 -0.1 -0.05 0 0.05 0.1 0.15

slc
(b) Coeficientes de transferéncia de calor U e h,,

Figura 6.15: Caso 22A - Comparacao entre modelo de sobreposicao, nao-isotérmico
e isotérmico
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Figura 6.16: Caso 22A - Comparag¢ao entre modelo de sobreposi¢ao, nao-isotérmico
e isotérmico
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Figura 6.17: Caso 67A - Comparag¢ao entre modelo de sobreposi¢ao, nao-isotérmico
e isotérmico
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Figura 6.18: Fator de molhabilidade - F
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Figura 6.19: Caso 67A - Comparacao entre modelo de sobreposicao, nao-isotérmico
e isotérmico
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Figura 6.20: Caso 8GL - Condicao de gelo - Comparacao entre modelo de
sobreposicao, nao-isotérmico e isotérmico
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Figura 6.21: Caso 8GL - Condicao de gelo - Comparag¢ao entre modelo de
sobreposi¢ao, nao-isotérmico e isotérmico
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Figura 6.22: Caso 8GL - Condicao de ar seco - Comparacao entre modelo de
sobreposicao, nao-isotérmico e isotérmico
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Tabela 6.9: Término do escoamento de agua residual, incidéncia e limites de area
protegida contra gelo

s/c extradorso s/c intradorso
Caso agua captagdo protegao agua captagdo protecao
22A nao-isotérmico 0,025 0,031 0,113 —0,025 —0,031 —0,102
sobreposicao 0,029 —0,027
isotérmico 0,027 —0,025
67A nao-isotérmico 0,071 0,037 0,113 —0,069 —0,037 —0,102
sobreposicao 0,077 -0,077
isotérmico 0,071 —0,071
8GL nao-isotérmico 0,101 0,071 0,576 —0,131 —0,131 —0,190
sobreposi¢ao 0,101 —0,131
isotérmico 0,101 —0,131

A Tabela 6.6 mostra os limites de vazao de agua residual, 4gua incidente e area
protegida do gelo para a condicao 8GL sob condi¢des de ar seco e gelo. Como apre-
sentado na Fig. 6.21(a), tanto a area de incidéncia quanto a quantidade total de a4gua
residual, na condicao 8GL de gelo, apresentam niveis menores do que nos casos
22A e 67A. Como a distribuicdo de temperatura na regidao umida, onde existe agua
residual, ndo tem uma variacao significativa e o coeficiente de transferéncia de ca-
lor dos modelos isotérmico, nao-isotérmico e de sobreposicao sao aproximadamente
0S mesmos, os resultados da vazao residual também né&o diferem. A Figura 6.21
mostra que os limites de incidéncia estdo perto do ponto de estagnagao. Portanto,
uma regiao muito curta é coberta por filme continuo de agua liquida residual, onde
o fator de molhabilidade é igual a unidade F = 1. A Fig. 6.21 também mostra que
a extensao do escoamento do filetes, onde 0 < F < 1, é desprezivel em ambos os

lados ,superior e inferior, do aerofdlio.

6.3 Resultados Numeéricos - Analise Diferencial da
Camada-Limite

O codigo de analise diferencial de camada-limite BLP2C foi modificado e inte-
grado ao programa de simulacao do escoamento bifasico em torno de aerofélios com

antigelo térmico.

Para simplificacdo, esse modelo de camada-limite € chamado apenas de dife-
rencial. Foram rodados casos do modelo de antigelo com submodelos de analise
integral de camada-limite e de formagéao de filetes no escoamento de 4gua residual.
Esse segundo modelo é chamado de integral na presente secao. Os resultados dos

modelos diferencial e integral sdo comparados com dados experimentais e com 0s
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resultados numéricos do coédigo ANTICE de Al-Khalil et al. (2001), que nao avalia
a camada-limite e utiliza a distribuicao experimental de fluxo de calor em torno do

bordo de ataque do aerofélio medida no proprio teste.

Em ambos os modelos integral e diferencial, foram adotados o submodelo de
ruptura de filme e formacéo de filetes e a previsdo de transicdo laminar-turbulenta

pelas correlagbes 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 validagdo dos resultados numéricos dos modelos diferencial e integral.
O caso 22A é totalmente evaporativo, que tem toda a agua evaporada a montante
dos limites de captacao ; o 67A é parcialmente evaporativo, no qual a agua liquida
€ evaporada a montante do final da regidao aquecida; e o 67B é molhado, ou seja,

apresenta vazao de 4gua residual a jusante da regido protegida térmicamente.

6.3.1 Modelos Utilizados e Parametros da Simulacao

Os modelos utilizados e os principais parametros de entrada (adotados ou cal-
culados) dos modelos diferencial e integral séo apresentados nas Tabelas 6.10, 6.11
e 6.12. Particularmente, os parametros da regido de transicao previstos pelas cor-
relacdes algébricas sao: s, posicdo média; o, desvio padrao; s, inicio da regiao
de transicao e s,, término da regidao de transicdo. O nivel de turbuléncia foi o Unico
parametro variado, pois valor nominal do tunel de gelo, Tu = 0, 7%, nao apresentou
resultados satisfatérios para nenhum modelo. Segundo Henze, Bragg e Kim (1998), o
nivel de turbuléncia no IRT pode aumentar até 6% quando medido perto do corpo de
prova, na se¢do de testes. A transi¢cdo laminar-turbulenta também pode ser influen-
ciada por outras perturbagdes presentes durante os testes de antigelo, como efeitos
de: 1) rugosidades gerada pelo filme e filetes de agua; 2) ondulagbes na superfi-
cie, muito comuns em instalacées de aquecedores elétricos nao-embutidos, como
no caso de Al-Khalil et al. (2001); 3) temperaturas elevadas e variagdes de tempe-
ratura ao longo do escoamento; 4) goticulas carregadas pelo escoamento do ar em
torno do aerof6lio; 5) evaporagédo da agua. Outro fator importante é que as escalas
da turbuléncia gerada, que sao ligadas as frequéncias das flutuacdes turbulentas e
a dimensao dos turbilhdes, sédo diferentes num tunel de gelo e num tunel de vento
com grelhas. Dessa forma, o nivel de turbuléncia, requerido pelas correlagdes al-
gébricas de previsao transicao, pode-se ser entendido como um valor “equivalente”,
que compreende outras perturbacdes além daquelas geradas pelo Tu considerado
por Abu-Ghannam e Shaw (1980). O presente trabalho adotou niveis de turbuléncia

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 definicdo de Tu foi aquele que gerou menores desvios entre
resultados e dados experimentais de T e U. Esses niveis encontrados, apesar de
altos, representam os efeitos combinados das imprecisdes inerentes as correlacbes

algébricas e das outras perturbagdes sofridas pelo escoamento laminar.

Tabela 6.10: Modelos e Parametros das Simulagoes - Caso 22A

Diferencial Integral
parametros valor detalhes parametros valor detalhes
sm/C;o/c 0,091;0,012  extradorso sm/C;o/c 0,083;0,011  extradorso
sm/C;o/c 0,091;0,013 intradorso sm/C;o/c 0,082;0,010 intradorso
Sir/C; Se/C 0,054:;0,129  extradorso Sir/C; Se/C 0,051:0,115  extradorso
Sir/C; Se/C 0,054:0,129  extradorso Sir/C; Se/C 0,054:0,112  extradorso
Fimp 1,00 na captagao Fimp 1,00 na captagao
St.m BLP2C diferencial St.m Ambrok integral
Sty BLP2C diferencial Sty Ambrok integral
¥ Abu-Ghannam intermiténcia  « Abu-Ghannam intermiténcia
sobreposicao nao lam/turb/trans  sobreposigéao nao lam/turb/trans
Reit Abu-Ghannam critério Reit Abu-Ghannam critério
e 68, 0° contato e 68, 0° contato
Tu 3,1% turbuléncia Tu 4,5% turbuléncia

Tabela 6.11: Modelos e Paramatros das Simulagdes - Caso 67A

Diferencial Integral
parametros valor detalhes parametros valor detalhes
sm/C;o/c 0,512;0,152  extradorso sm/C;o/c 0,070;0,009  extradorso
sm/C;o/c 0,512;0,152  intradorso sm/C;o/c 0,070;0,009 intradorso
Sir/C; Se/C 0,055;0,969  extradorso Sir/C; Se/C 0,044:0,097  extradorso
Sir/C; Se/C 0,054:0,969  extradorso Sir/C; Se/C 0,044:0,097 extradorso
Fimp 1,00 nacaptagdo  Fimp 1,00 na captagao
St.m BLP2C diferencial St.m Ambrok integral
Sty BLP2C diferencial Sty Ambrok integral
0% Abu-Ghannam intermiténcia Abu-Ghannam intermiténcia
sobreposicao nao lam/turb/trans  sobreposig¢éao nao lam/turb/trans
Reit Abu-Ghannam critério Re it Abu-Ghannam critério
e 68, 0° contato e 68, 0° contato
Tu 1,9% turbuléncia Tu 2,7% turbuléncia

6.3.2 Resultados Numéricos e Comparacao

A Fig. 6.24(a) apresenta a distribuigcbes de temperaturas da superficie do aero-
folio previstas pelos modelos diferencial e integral. Elas sdo comparadas aos dados
experimentais e resultados numéricos de Al-Khalil et al. (2001). Para um valor de
Tu = 3, 1%, o modelo diferencial previu T, e U com desvios satisfatérios sem rela-
¢ao aos dados experimentais, como pode ser observado nas Figs. 6.24(a) e 6.24(b).

Por outro lado, ndo foram encontrados valores de Tu (nem menores ou maiores do
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Tabela 6.12: Modelos e Parametros das Simulagoes - Caso 67B

Diferencial Integral
parametros valor detalhes parametros valor detalhes
sm/c;o/c 0,502;0,156  extradorso Sm/C;0/cC 0,052:0,007  extradorso
sm/C;o/c 0,502;0,156 intradorso sm/C;o/c 0,051;0,007 intradorso
Sir/C; Se/C 0,034;0,970  extradorso Sir/C; Se/C 0,031;0,073  extradorso
Sir/C; Se/C 0,033;0,971  extradorso Sir/C; Se/C 0,033;0,072  extradorso
Fimp 1,00 na captacao Fimp 1,00 na captacao
Stiam BLP2C diferencial Stiam Ambrok integral
Sty BLP2C diferencial Sty Ambrok integral
¥ Abu-Ghannam intermiténcia v Abu-Ghannam intermiténcia
sobreposicao nao lam/turb/trans  sobreposi¢cao nao lam/turb/trans
Reit Abu-Ghannam critério Regit Abu-Ghannam critério
o 68, 0° contato o 68, 0° contato
Tu 3,0% turbuléncia Tu 4,1% turbuléncia

que os 3% da solugao diferencial) que satisfizessem a previsao de temperaturas em
torno do aerofélio. O valor de Tu = 4,5% gerou os resultados numéricos com meno-
res desvios do que outros valores de Tu, porém ainda considerados insatisfatorios.
O modelo diferencial apresentou uma distribuicao de vazao de agua liquida e molha-
bilidade muito proxima daquela do modelo integral, Fig. 6.25, pois as temperaturas,
previstas por ambos 0s modelos, nessa regido ficaram muito préximas. As principais
diferencas entre as previsdes sao localizadas na area seca, a jusante da posicao de

evaporacao da agua residual e a montante do final do aquecimento.

Os resultados de T; e U para o caso 67A sao apresentados na Fig. 6.26. Para
Tu = 1,9% foram encontrados desvios aceitaveis entre os resultados do modelo di-
ferencial e os dados experimentais. O inicio e o término da regido de transigéo foi
prevista automaticamente por meio de correlagdes algébricas. O modelo integral re-
quereu Tu = 2.7%, como mostrado na Tabela 6.11, para atingir resultados aceitaveis
de Ts . Todavia, enquanto o modelo diferencial previu menores desvios nas previsdes
h,, e U, o modelo integral T mais préxima dos dados experimentais. Em termos
de vazao de agua residual, Fig. 6.27, o modelo diferencial previu uma posi¢éo de
evaporacao da agua mais a jusante do que os resultados do modelo integral e do
ANTICE.

Para a simulacao do caso 67B, definida na Tabela 6.12, foram adotados niveis de
turbuléncia 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
proximos dos dados experimentais e dos resultados do ANTICE do que os resul-
tados do modelo integral. Nao foi possivel encontrar um nivel de turbuléncia que
aproximassem mais os resultados do modelo integral dos dados experimentais. Os

resultados de vazao de agua liquida fornecida por ambos os modelos ficaram préxi-
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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: Conservacdo da Massa - Escoamento de Agua Residual - Caso 22A

Diferencial Integral
extradorso intradorso extradorso intradorso
Mevap, Kg/s 0,266E — 03 0,267E — 03 Mevap, Kg/s 0,254E — 03 0,255E — 03
Mimp, Ka/s 0,266E — 03 0,267E — 03 Mimp, kg/s 0,254E — 03 0,255E — 03
(Mevap — Mimp), kals —0,542E — 19 0,108E — 18  (Mevap — Mimp), ka/s 0,000E +00 —0,542E — 19
my, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00 my, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00
Myelo, ka/s 0,000E + 00 0,000E + 00 Mgelo, Kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00
s,-,,,p/c 0,267E — 01 —0,285E — 01 s,-mp/c 0,270E — 01 —0,290E — 01
Sseco/C 0,243E — 01 —0,231E — 01 Sseco/C 0,250E — 01  —0,250E — 01
Tabela 6.14: Conservacdo da Massa - Escoamento de Agua Residual - Caso 67A
Diferencial Integral
extradorso intradorso extradorso intradorso
Mevap, kg/s 0,533E — 03 0,533E — 03 Mevap, Kg/s 0,522E — 03 0,522E — 03
Mimp, Kg/s 0,533E — 03 0,533E — 03 Mimp, kg/'s 0,522E — 03 0,522E — 03
(Mevap — Mimp), kg/s —0,108E — 18 0,108E — 18  (Mevap — Mimp), kg/s —0,108E — 18 0,000E + 00
mr, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00 mr, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00
Mgelo, kQ/s 0,000E + 00 0,000E + 00 Mgelo, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00
Simp/C 0,368 — 01  —0,368E — 01 Simp/C 0,369E — 01  —0,369E — 01
Sseco/C 0,685E — 01 —0,661E — 01 sseco/c 0,767E — 01 —0,741E — 01
Tabela 6.15: Conservagao da Massa - Escoamento de Agua Residual - Caso 67B
Diferencial Integral
extradorso intradorso extradorso intradorso
Mevap, kg/s 0,508E — 03 0,508E — 03 Mevap, kg/s 0,508E — 03 0,508E — 03
Mimp, Ka/s 0,218E — 03 0,175E — 03 Mimp, kg/s 0,243E — 03 0,199E — 03
(Mevap — Mimp), kg/s  0,290E — 03 0,334E — 03 (Mevap — Mimp), ka/s  0,265E — 03 0,309E — 03
my, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00 my, kg/s 0,000E + 00 0,000E + 00
Mgelo, ka/s 0,290E — 03 0,334E — 03 Mgelo, kg/s 0,265E — 03 0,309E — 03
sge/o/c 0,115E + 00 —0,104E + 00 sge/o/c 0,113E + 00 —0,101E + 00
simp/c 0,384E — 01 —0,384E — 01 s,mp/c 0,384E — 01 —0,384E — 01
Sseco/C 0,115E + 00 —0,104E + 00 Sseco/C 0,113E + 00 —0,101E + 00

Os resultados da conservacao da massa aplicada ao escoamento de agua li-
quida residual sdo apresentados nas Tabelas 6.13, 6.14 e 6.15, respetivamente para
0s casos 22A, 67A e 67B. A diferenca entre a vazao de agua captada e a evaporada
resulta em: 1) zero, se o regime é evaporativo; 2) na vazdo de agua residual, se a
agua escoa a jusante da area protegida, mas nao congela; 3) na taxa de congela-
mento inicial, se a agua escoa a jusante da area protegida e congela. A posicao
do final da captagao, de evaporagéao da agua ou de seu congelamento também sao

apresentados nas mesmas tabelas.
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6.3.3 Analise de Demanda Térmica e da Area Protegida

A previsao das temperaturas maximas da regido seca e aquecida é importante
para o projeto de sistemas antigelo, pois possibilita a selegcédo de materiais e analise
de tensdes dos aquecedores e da estrutura da asa. Ja a previsdo das temperaturas
na regiao molhada pelo escoamento de agua residual é requerida para a estima-
tiva da demanda térmica para dimensionamento da capacidade do sistema antigelo.
Devido a necessidade de economizar poténcia elétrica, as areas secas sao minimi-
zadas no projeto para aeronaves comerciais. A situacao ideal é aquela atingida pela
condicao operacional do caso 67A, que tem a maior parte da area protegida coberta
pelo escoamento de agua. No entanto, o projeto de sistemas deve evitar, 0 quanto
possivel, a ocorréncia de um condi¢do operacional com aquela do caso 67B, que
apresenta formacéao de gelo decorrente da vazao de agua para regides a jusante da

area protegida.

Dois parametros de projeto sdo a definicdo da area protegia e da densidade
de poténcia elétrica a ser dissipada nos aquecedores. Simplificadamente, a area
protegida esté relacionada com a extensdo molhada pelo escoamento de agua, ou
seja, pela capacidade de evaporagdo a montante do final do aquecimento. Ja a
demanda térmica esté ligada a transferéncia de calor entre a superficie do aerofélio
€ 0 escoamento externo, principalmente os efeitos de conveccédo e evaporacdo de

agua.

No presente trabalho, o sistema de antigelo e suas condicoes operacionais, dos
casos experimentais de Al-Khalil et al. (2001), j& foram definidos previamente por Al-
Khalil et al. (2001). Logo, resta apenas estimar as margens de projeto do sistema
ja construido. No caso de um novo sistema, o presente trabalho poderia servir para
apoiar a definicdo da area protegia e a poténcia elétrica fornecida, a partir de uma

matriz de casos criticos operacionais.

Tabela 6.16: Analise do Fluxo de Calor Requerido e Fornecido

. -7” -7// . -7// . . - .
Qrot 9wt 9 agua Greq 9" req Qreq/ ot AQreg  Adevap
o,

caso KW  kW/m? kW/m? kW kW/m? Yo Y% Y%

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( G;) ; a densidade de poténcia média para a regiao molhada e a area
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Tabela 6.17: Analise do Escoamento da Agua 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 (§”.;, 4" ....); O fluxo de calor estimado para evaporar toda a agua (g,eq); €
tot agua q

a densidade média de fluxo de calor dentro da area molhada (?,eq).

Além desses resultados integrais, a Tabela 6.16 apresenta trés indicadores de
eficiéncia e de margem de projeto:

. %, que indica a proporcao entre o fluxo de calor requerido (demanda) e o

fornecido pelo sistema antigelo;

* AQreq = q"”c.;—;’e", que indica a margem de projeto do sistema antigelo em relacéo

a demanda das condi¢des analisadas;

qmt*Z mirnp"'h/

* Aqevap = Z mimp'ilv
relacéo ao requerido para evaporar toda a agua captada pelo aerofélio.

, que indica a margem de projeto do sistema antigelo em

A Tabela 6.17 apresenta os limites de captagdo de protecdo térmica e evapo-
racao (casos 22A e 67A) ou congelamento (caso 67B) da agua residual. A relacao
entre o comprimento coberto pelo escoamento da agua residual e o comprimento
aquecido esta relacionado com a margem de dimensionamento da area protegida.
Essa relagédo, dada por s/, € mostrada na Tabela 6.17 para o extradorso e intra-
dorso do aerofdlio. A condigao operacional do caso 22A apresenta uma margem bem
significativa e, talvez, sobreestimada. Por outro lado, a condi¢cdo do caso 67B ndo
possui nenhuma margem e apresenta congelamento. O caso 67A apresenta uma
margem mais otimizada que as outras duas, ja que permite economizar poténcia

elétrica sem prejudicar a prevencao contra formagao de gelo.

6.4 Comentarios

Os resultados do presente modelo ficaram mais préximos dos dados experimen-

tais, para os casos-teste selecionados, tao proximos quanto o ANTICE, que Al-Khalil
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et al. (2001) desenvolveu para a NASA, EUA, e que usou a distribuicdo de coeficiente

de transferéncia de calor experimental, medida durante os préprios testes.

As previsdes numeéricas apresentaram desvios menores em relagdo aos dados
experimentais para todos os casos simulados, quando os seguintes submodelos fo-

ram adotados:

+ escoamento de agua liquida residual: ruptura de filme e formagéao de filetes

de agua liquida residual por meio do critério da Energia Total Minima (ETM);

+ escoamento na camada-limite: andlise diferencial e compressivel por meio
da solugéo por média de Reynolds das equagbes acopladas de quantidade de

movimento, energia e turbuléncia;

+ transicao laminar-turbulenta: previsdo de inicio e término da regido de tran-
sicao por meio de correlacao algébrica que considera os efeitos de gradiente

de pressao e nivel de turbuléncia do escoamento ao longe;
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CONCLUSOES E PROXIMOS
TRABALHOS

7.1 Conclusoes

O objetivo do presente trabalho foi atingido pois 0 modelo matematico de de-

sempenho térmico de aerofdlios com sistemas de antigelo, desenvolvido na presente

tese, foi capaz de prever a transferéncia de calor e de massa no escoamento bidimen-

sional bifasico em torno de aerofélios de uso aeronautico equipados com sistema de

antigelo térmico, que operam em regime permanente e sob condi¢cdes de formacgao

de gelo. O simulador, aqui desenvolvido, foi capaz de:

1)

estimar a molhabilidade da superficie em torno do aerofélio considerando o pa-

drao de escoamento de filme continuo e filetes para a agua liquida residual;

avaliar as camadas-limite dindmica e térmica, nos regimes laminar, transicional e
turbulento, em torno do aerofélio com superficie lisa, nao-isotérmica e com trans-

piracdo por meio de modelos integrais e diferenciais;

estimar a posicao de inicio ("onset”) e término da regiao de transicao laminar-
turbulenta das camadas-limite dindmica e térmica por meio de correlagbes que

consideram efeitos do gradiente de pressao e do nivel de turbuléncia ao longe;

fornecer resultados numéricos, de temperatura de superficie e coeficiente de
transferéncia de calor, com desvios menores ou iguais em relagdo ao dados expe-
rimentais do que os resultados dos trabalhos anteriores ou aqueles dos cédigos
classicos, como o ANTICE da NASA, que utilizou os dados experimentais de

transferéncia de calor e nao calculou a camada-limite em torno do aerofélio.

Outros resultados importantes para o projeto de sistemas antigelo eletrotérmicos,

obtidos pelo modelo do escoamento bifasico em torno de aerofélios com antigelo,

foram as estimativas de poténcia elétrica requerida, de area coberta pelo escoamento

de

agua residual liquida e das eventuais posigdes de congelamento.



7.1 Conclusées 195

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 previsao de transi-
¢ao laminar-turbulenta no modelo-base do aerofélio com sistema térmico de antigelo.
O novo modelo proposto, formado pelo modelo-base iniciado no mestrado e pelas
contribuicées incluidas na tese de doutorado, foi capaz de representar a transicao
laminar-turbulenta realisticamente, ou seja, as correlagées empiricas conseguiram
prever a regido de transi¢cdo sobre o aerofdlio. Ao contrario dos modelos anteriores,
o presente modelo ndo precisou de ajuste na posi¢do de inicio e término da regiao
de transicao, ja que a transferéncia de calor inclui efeitos da molhabilidade parcial da

superficie e da histéria de gradiente de pressao e temperaturas de superficie.

Demonstrou-se também que a modelagem da regiao de transi¢cdo € importante
para obtencao de resultados numéricos mais préximos dos dados experimentais em
tuneis de formacao 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 constatagdo, um que investi-
gou a importancia da modelagem da transicao na formacéao de gelo em aerofélios
de uso aerondutico e outro que implementou um modelo de transigao diferencial de
transporte de intermiténcia para aplicagdo de Computational Fluid Dynamics (CFD)

em simulagbes de aerofdlios ou entradas de motor com sistemas antigelo.

Como esperado, a escolha de um conjunto de hip6teses adequado para os sub-
modelos mais fundamentais (niveis Il, lll e 1V) resultou em menores desvios entre as
previsdes numéricas (do modelo do nivel |) e os dados experimentais. A melhora na
precisao das estimativas de temperatura de superficie e coeficiente de transferéncia
de calor foi devida a implementacao ou incorporagdo de novos submodelos de es-
coamento de agua liquida residual, camada-limite e transicao laminar-turbulenta ao

modelo do antigelo.

Um aerofélio aquecido operando sob condicdes de formacao de gelo possui algu-
mas caracteristicas que o diferenciam de um aerofélio adiabatico sujeito a formacao
de gelo. Na presenca de protegéo térmica para prevencgao contra formacao de gelo, a
adocao de um submodelo de camada-limite sobre superficies isotérmicas e de uma
transicao laminar-turbulenta abrupta, hipéteses muito usuais no meio aeronautico,
nao representam adequadamente a transferéncia de calor em torno do aerofélio. O
gradiente da temperatura superficial na dire¢do do escoamento e a ocorréncia de
uma regiao de transicao, dentro da area protegida, sao efeitos que devem ser repre-

sentados adequadamente pelos modelos matematicos.
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A modelagem mateméatica do escoamento dos filetes de agua residual na regiao
a jusante da captacdo mostrou-se necessaria para prever 0os parametros operacio-
nais nos casos molhados e parcialmente evaporativos, que possuem uma area mo-
lhada significativa em relagéo a area protegida. Sem a representacdo dos efeitos
dos filetes, a transferéncia de calor ndo pode ser calculada de forma satisfatéria e os

desvios entre as previsdes e 0os dados experimentais foram significativos.

Para prever o inicio e término da regiao de transi¢cao foram adotadas correlagdes
algébricas desenvolvidas a partir de um conjunto abrangente de dados experimen-
tais e que consideram efeitos do gradiente de pressao e do nivel de turbuléncia ao
longe. Essas correlagbes sao largamente utilizadas por codigos numéricos que ava-
liam transferéncia de calor em aerofélios de turbinas. Em termos de rotas de tran-
sicao para a turbuléncia, as correlacdes selecionadas cobrem até aproximadamente
10% de nivel de turbuléncia, ou seja, abrangem desde a transicao natural até a de
contorno (bypass). O primeiro tipo pode ser encontrado em voos de gelo natural (sob
condi¢gdes atmosféricas de formacgéao de gelo) e o segundo pode ocorrer em taneis de
gelo. A necessidade de prever a transicdo numa faixa abrangente de rotas de transi-
cao, fez a escolha do método de previsao recair sobre as correlacoes algébricas em
detrimento da analise linear de estabilidade combinada com o critério do €”, que sao

limitados a um maximo de nivel de turbuléncia de 3, 0%.

A classificacdao da modelagem matematica do sistema antigelo ajudou o pre-
sente autor a: 1) visualizar o papel de cada submodelo fundamental no modelo da
aplicacao de engenharia; 2) manter o foco no objetivo final de modelagem, ja que a
quantidade de submodelos e possibilidade de estudos aumenta em grande nimero
guanto mais fundamental for o nivel de modelagem; 3) estabelecer um processo de
verificag@o e validagao para o desenvolvimento do codigo numérico de simulagao de
antigelo térmico; 4) definir o nivel Il (modelos de camada-limite) como aquele mais
baixo para as implementacdes realizadas no presente trabalho, ja que o nivel | foram
implementados correlagbes algébricas ou adotados codigos externos; 5) entender
qgue o nivel | (modelos de escoamento) esta distante da aplicacao final e, muitas
vezes, requer desenvolvimentos, experimentos e validacoes especificas, o que fica
inteiramente fora de escopo do presente trabalho. A estratégia de classificagcao de
niveis de modelagem, ora proposta, nao foi encontrada na literatura de simulagéo de

sistemas antigelo.

Devido a quantidade de opg¢bes de submodelos , foi necessario estabelecer um
processo, mesmo que simplificado, de verificagdo dos resultados dos submodelos e
validacao dos resultados do modelo do antigelo. O processo mostrou-se Util para ve-

rificar se os codigos numéricos estavam fornecendo resultados conforme esperado,
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depurar erros de implementagéao, identificar limitagbes nos submodelos e, por fim,
entender a relevancia de cada hip6tese nos resultados dos submodelos e do modelo
do antigelo. Sem o processo, seria impossivel concluir as causas da melhora da

precisao ou, mesmo, as razées dos desvios obtidos.

No presente trabalho, foram estimados o fluxo de calor requerido para a prote-
¢ao térmica do aerofélio para prevencao de formacao de gelo e a area coberta pelo
escoamento de agua liquida residual. Esses dois parametros sdo fundamentais para
o dimensionamento e projeto de sistemas de antigelo aeronauticos. Como a con-
figuracdo dos sistemas de antigelo simulados ja tinham sido definidos, o presente
trabalho propés indices para analisar as margens de projeto: a proporgao entre o
fluxo de calor requerido e o fornecido bem como a proporgéo entre a area coberta
pelo escoamento da agua e a area protegida termicamente. A proposta deste tipo de

analise nao foi encontrada na literatura pesquisada.

A escolha de um submodelo de camada-limite diferencial e compressivel
mostrou-se adequada, pois considerou os efeitos de: 1) acoplamento entre a pressao
e a temperatura do escoamento por meio da densidade; 2) variagdo das temperatu-
ras de superficie; 3) variacao do gradiente de pressao. Além disso, com base no pro-
cesso de verificagao realizado, conclui-se que a analise diferencial adotada pode ser
utilizada também escoamentos que tenham transi¢ao laminar-turbulenta causada por
pequenas bolhas de separagéo laminar ou que sejam compressiveis em alguma po-
si¢cdo no intradorso ou extradorso, i.e., Ma local > 0, 3. Todavia, o cédigo diferencial
de camada-limite apresenta uma limitacao, que € comum aos cédigos pesquisados
no presente trabalho, para simular o escoamento em torno de aerofélios aquecidos
operando sob formagédo de gelo. A camada-limite, no regime laminar e turbulento,
nao € influenciada pelas condicoes ambientais de amplitude e frequéncia das flutua-
coOes turbulentas, i.e., pelo nivel e escala da turbuléncia do escoamento em torno do

aerofélio.

Trés tipos de andlise integral de camada-limite foram implementadas: sobre su-
perficie isotérmica, sobre superficie ndo-isotérmica bem como sobre superficie ndo-
isotérmica por meio da aplicagao do principio da sobreposigéo. O primeiro tipo apre-
sentou resultados ndo satisfatérios para todos os casos simulados em relacéo as
distribuicées de T, e h,, . E o tipo de analise adotada pelos cédigos classicos de
formagéo de gelo, pois a superficie do gelo é aproximadamente isotérmica. No en-
tanto, o uso desse tipo de andlise é aceito pela industria e consta em alguns manuais
de projeto da area de sistemas aeronauticos de antigelo, apesar de possuirem su-
perfices com temperatura variavel. Ja o segundo e o terceiros tipos demonstraram

ser aplicaveis a varias condi¢bes operacionais, se utilizadas com critério. Os prin-
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cipais desvios entre seus resultados numéricos e as medi¢des experimentais foram
observados nas regides de aceleragdo do escoamento, logo a jusante da posicao de
estagnacao, e naquelas regides do escoamento que apresentam gradiente de pres-
sdo adverso. A analise sobre superficie ndo-isotérmica, ora adotada, considerou
adequadamente os efeitos das variagdes de temperatura de superficie sobre o co-
eficiente de transferéncia de calor, exceto quando muitas variagdes de temperatura
ocorriam em sequéncia. Por outro lado, a aplicacao do principio da sobreposicao fez
as previsoes ficaram mais perto dos dados experimentais do que a analise integral
sobre superficie ndo-isotérmica. Todas as analise integrais apresentaram restricbes
quando utilizadas com correlagdes algébricas para previsao de transicao. Os pro-
cedimentos integrais produziram previsoes satisfatérias quando o inicio e o final da
regido de transicao foram definidos pelo usuario com base em dados experimentais

ou experiéncia.

Devido as limitagdes de correlagdes algébricas ou de andlises diferenciais que
considerassem os efeitos combinados das perturbac¢des presentes em testes de ae-
rofélios aquecidos sob condicdo de gelo, ndo foi possivel definir os parametros da
regido de transicdo com a precisao requerida. Entre as fontes causadoras de pertur-
bacdes, que sdo importantes, mas ndo sdo consideradas pelas correlagdes utiliza-
das, estdo: 1) a presenga das goticulas no escoamento; 2) o conjunto de nebulizagéo
(spray bars) gerador do escoamento bifasico, no caso da operacao em tuneis de gelo;
3) o impacto das goticulas da superficie do aerofélio; 4) a rugosidade gerada pela
presenga de escoamento de 4gua residual na superficie do aerofdlio; 5) a tempera-
tura de superficie e seu gradiente ao longo do escoamento; 6) a nao-uniformidade
espacial da distribuicao das flutuacdes turbulentas no tunel de gelo. Além disso, as
medicdes experimentais para caracterizar o escoamento no tunel de gelo da NASA
detectaram uma diferenga significativa entre 0 maximo nivel de turbuléncia ao longe,
1,5%, e aquele medido perto do corpo de prova, 6, 0%, na se¢édo de teste. Um tipo
de perturbacao, também nao contalizada, é aquela gerada pela escala da turbulén-
cia, que é associada com as frequéncias das flutuagdes turbulentas e as dimensdes
dos turbilhdes. Mas, a escala da turbuléncia também depende das fontes geradoras
de turbuléncia, como grades ou condicionadores de fluxo, ou de outras perturbagoes,

como dos alguns itens listados no presente paragrafo.

No entanto, a escolha de uma correlacao algébrica mostrou-se apropriada, ja
que o nivel de turbuléncia pode ser entendido como “equivalente”, ou seja, conter
outros efeitos além daqueles considerados pelos experimentos utilizados no desen-
volvimento das correlagdes. Na literatura, os cédigos numéricos permitem a varia-

cao dos parametros de nivel de turbuléncia ou fator de amplificagcao critico para que



7.1 Conclusées 199

a simulagdo contabilize os efeitos particulares de cada instalagdo experimental ou
condicédo de teste em voo. Essa abordagem também é adotada pelos fornecedores
de ferramentas numéricas CFD. Em suma, o usuario precisa ter um banco de dados
dos resultados dos ensaios em tunel e em voo que o auxilie a definir as condicoes

iniciais e de contorno para a previsao adequada da transigéo laminar-turbulenta.
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7.2 Sugestoes para Proximos Trabalhos

Recomenda-se que no desenvolvimento de novos trabalhos na area de simula-
cao térmica de sistemas de antigelo de aerofélios sejam considerados os seguintes

pontos:

» simulagdo de sistemas antigelo em aerofdlios multi-corpos (slats e corpo prin-
cipal), nos quais a presenca das regides descoladas no escoamento € signifi-

cativa;

+ acoplamento com modelos de escoamento e/ou de transferéncia de calor dos
jatos de ar quente incindentes na superficie interna do bordo de ataque e den-

tro do compartimento “D”;

« validacdo do modelo para escoamentos dentro de um envelope operacional
amplo, considerando outros angulos de ataque, outras geometrias de aerofé-
lios bem como para condigdes naturais obtidas em testes em voo e simuladas

em outros tuneis de gelo;
* resolucéo tridimensional da conducao na superficie do aerofdlio;

» desenvolvimento e implementagcdo de modelo de antigelo tridimensional para
analise térmica de asas enflechadas aquecidas operando sob condi¢cdes de

gelo;

» obtencao de dados experimentais de nimero de St ou fluxo de calor de esco-
amentos de ar seco e/ou com goticulas sub-resfriadas em torno de aerofélios
com superficie ndo-isotérmica e transi¢cao laminar-turbulenta para varias inten-

sidades e escalas de turbuléncia;

+ desenvolvimento e/ou implementacao de modelos para a consideracdo dos
efeitos de intensidade e escala da turbuléncia do escoamento ao longe na ana-

lise diferencial de camada-limite nos regimes laminar e/ou turbulento;

+ estudo sobre transi¢cdo laminar-turbulenta em escoamentos em torno de aero-
félios ou sobre placas planas com gradiente de pressao variavel e que pos-

suam transferéncia de calor ou temperatura variavel na superficie.

» implementacdo e comparagao dos modelos de intermiténcia e das correlagdes
para previsao de inicio e término da regido de transi¢éo, encontradas na pre-

sente pesquisa bibligrafica, para inclusdo no modelo de antigelo;
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* incorporacao do efeito do raio de curvatura e de fluxo de evaporag¢ao na avali-

acao diferencial da camada-limite nos regimes laminar e turbulento;

» consideragao do efeito das bolhas de separacao laminar e da ocorréncia da
transi¢do laminar-turbulenta na avaliagéo diferencial da camada-limite e na so-

lugdo do escoamento externo de forma acoplada;

+ estudo sobre a previsao dos parametros de transicao considerando escoamen-
tos com goticulas, com presenca de filme de agua liquida, evaporacao e de
fluxo de calor de aquecimento; incorporag@o de outros modelos para a regiao

de transi¢do laminar-turbulenta da camada-limite.

+ estudo dos efeitos da rugosidade do escoamento de agua liquida residual so-

bre a transi¢cao laminar-turbulenta em asas enflechadas;

+ estudo e desenvolvimento de métodos de regras de escala para garantir a si-
milaridade operacional entre as condigdes de voo naturais em gelo e os testes

de aerof6lios com sistemas antigelo em tuneis de gelo.
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ANEXO A - CONCEITOS GERAIS

O estudo das condicées que ocorrem nos processos de formacao de gelo sobre
e o0 de prevencéo contra a formacao de gelo em aerofélios envolve um conjunto de

conceitos que sédo apresentados nesta segao.

A.1 Conteudo de agua Liquida (LWC - Liquid Water
Content)

O conteudo de agua liquida numa nuvem, LWC, é definido como a concentracao
em massa de agua liquida por volume de nuvem. O LWC determina a vazdo maxima
de agua que pode ser captada por uma determinada area na superficie do bordo de

ataque do aerofdlio:

dims = LWC - Vo - 1 - dy (A.1a)
Jo yi .,

moo=/ dmoo=/ LWC -V, -1-dy (A.1b)
2 Y2

Na Eq. (A.1a), dm,, é a vazdo de massa de dgua que atravessa uma area 1 - dy
entre duas linhas de corrente (¢) consecutivas, normais a velocidade média V.,
ver Fig. A.1 . A massa total que escoa através de uma area ao longe, de altura

Ay = (y; — y») e largura unitaria, é dada pela Eq. (A.1b).

A.2 Diametro Mediano Volumétrico (MVD - Median Vo-
lumetric Diameter)

Para um mesmo escoamento e mesmo aerofélio, a trajetéria de uma goticula
depende do seu didmetro. As gotinhas maiores tém maior probabilidade de atingir a
superficie do aerofélio, aumentando o que se denomina eficiéncia de coleta. Ja as
goticulas menores tendem a seguir as linhas de corrente, pois as forcas de arrasto

s&0 maiores do que as de inércia. Assim a definicdo de um didmetro de goticula de
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uma nuvem € um parametro importante para a andlise das condi¢cdes de formacéo

de gelo, pois afeta diretamente a quantidade de agua que impinge o bordo de ataque.

Em termos estatisticos, o MVD é a mediana da distribuicdo de didmetros de goti-
culas de uma nuvem. Por definicdo a mediana € menos sensivel a valores extremos
de uma amostragem do que a média ponderada pela frequéncia dos didametros da
amostra. Isto faz com que os didmetros extremos (0os menores e os maiores) se-
jam considerados pelo seu volume (ou massa) e nao pela sua frequéncia, por isso
o didmetro mediano volumétrico (MVD) é adequado para o célculo das trajetérias
de goticulas e eficiéncia de coleta. Mais informacdes podem ser encontradas na
dissertacao de mestrado (SILVA, 2002).

A.3 Eficiéncia de Coleta Local (3)

Para calcular a massa total de agua que incide no aerofélio € necessario saber a

eficiéncia de coleta local na superficie, definido como ((s).

A eficiéncia de coleta local numa determinada distancia s na superficie do aero-
folio & 3(s), sendo que (3 - (Sy) — 0 no limite superior e 5(S;) — 0 limite inferior de
impingimento, onde a trajetéria das goticulas tangenciam a superficie do aerofdlio,

como mostrado na Fig. A.1. Da definicdo de LWC temos que:

A = LWC - Vo - 1-dy (A.2)
dMlimp = My - 1+ dy (A.3)

Onde dmjy, é a vazao de massa de agua entre duas trajetérias que impinge no
aerofdlio, r'n;,'np € o fluxo de massa agua impingido no aerofélio, 1 - ds é a area da

superficie do aerofélio, e 1 - dy é a area ao longe entre duas trajetorias.

Trajetorias
Tangentes ao
Bordo de Ataque

Figura A.1: Trajetérias das goticulas, definicao da eficiéncia de coleta local, 3,e dos
limites de impingimento superior Sy e inferior S;
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Aplicando a Equagéao da Continuidade entre duas trajetérias de goticulas:

7 L

dm, = dm,, (A.4a)

s = Voo - LWC - 3 (A.4b)
d

3= (d—g (A.4c)

Ou seja, a eficiéncia de coleta local é a razdo das areas definidas no escoamento
ao longe e na superficie do bordo de ataque entre duas trajetérias de goticulas. A
Fig. A2 apresenta esta definicao graficamente, no qual s/c é a distancia na superficie

do aerofdlio normalizada pela corda do aerofdlio.

Bordo de Ataque

e o
rajetoria das do Aerofélio

Goticulas de
Agua

3
2 L
B(s)
d |
Ponto de Estagnagédo
0 L
-3 2

s/c [%]

Figura A.2: Eficiéncia de coleta local, 3

A.4 Fracao de Congelamento (ny)

A formagéao de gelo em voo ocorre quando uma aeronave passa por uma nuvem
de goticulas de agua sub-resfriada. Ap6s o impacto a massa de agua pode congelar
parcialmente ou totalmente. Uma fracdo da entalpia de solidificacao € liberada pela
fragdo de agua que congela, tendendo a aquecer a massa de agua liquida restante

e o gelo formado. O ganho de energia interna devido a liberagcdo da entalpia de
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solidificacao € contrabalancado pela transferéncia de calor e massa por convecgao

(perda) para o ambiente.

A relagédo entre a massa de dgua que congela sobre a superficie em um deter-
minado ponto e a massa total de agua liquida presente no mesmo ponto € dada pela

fracdo de congelamento ny.

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 goti-
culas préximas a 0°C, a temperatura de equilibrio no bordo sera préxima de 0°C e
somente uma parte da agua liquida ir4 congelar apds o impacto, e a fragdo de con-
gelamento nf € menor do que um (n; < 1). A agua liquida restante tendera a escorrer
a jusante (“runback”) devido a agdo do arrasto causado pelo escoamento externo do
ar a superficie do liquido. Logo a agua pode vir a congelar em pontos posteriores
da superficie, onde a eficiéncia de coleta € menor e a perda de calor por convecgao

pode ser maior se o0 escoamento for turbulento.

O LWC de uma nuvem tem um papel importante na determinacao da fracao de
congelamento e consequentemente da forma final do gelo, massa especifica e rugo-
sidade. Com alto LWC (mais agua liquida impingindo na superficie), a transferéncia
de calor e massa por convecg¢ao pode ser insuficiente para remover a entalpia de
solidificacao da massa de 4gua de um determinado volume de controle. Nesse caso,
admitindo-se condi¢des de saturagdo (sem sub-resfriamento), somente uma fracao
da agua liquida congela e a temperatura média do volume de controle fica em torno
da temperatura de solidificagdo e n; < 1. J& com um baixo LWC, a entalpia de so-
lidificacdo da massa de agua liquida do volume de controle pode ser transferida por
convecgao para 0 escoamento gasoso, o que resulta em n; = 1 e temperaturas de
gelo abaixo do ponto de solidificagdo da agua. Nesse caso, a convecgao é sufici-
ente para transferir calor do volume de controle, causar a mudancga de fase e ainda

diminuir sua temperatura.

A.5 Formacao de Gelo

A formacao de gelo ocorre quando uma aeronave passa através de uma nuvem
formada por goticulas de agua sub-resfriada em equilibrio metaestavel numa tem-
peratura abaixo do seu ponto de solidificacdo. Um exemplo de formacao de gelo é

apresentado na Fig. A.3.
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Figura A.3: Formacao de gelo num aerofélio (sitio da rede internet, ONERA 2002)

A Fig. A.4 apresenta formacdes de gelo do tipo glaze sobre um aerofdlio enfle-
chado utilizado como estabilizador horizontal traseiro de um jato executivo. Devido ao
enflechamento, as formas de gelo sao tridimensionais e as protuberancias sao des-
continuas no sentido da envergadura. S&o as denominadas “penas®, como mostrado

em detalhes na foto no canto inferior esquerdo da Fig. A.4.

A.6 Formacao de Nuvens de Goticulas Sub-
Resfriadas

O sub-resfriamento é atingido durante a formacao e ascensao da nuvem na at-
mosfera podendo ser influenciado por fatores dinamicos do movimento da nuvem,
como turbuléncia e vértices, fatores atmosféricos e fatores topogréaficos. Como a goti-
cula esta num equilibrio metaestavel, qualquer perturbacao de natureza térmica, me-
céanica ou quimica pode causar o inicio do processo de congelamento. Devido a essa
sensibilidade as perturbacodes, nao é possivel definir com precisdo em que tempera-
tura se formarao os nucleos de gelo no interior da goticula de 4gua. Todavia, pode-se
definir uma probabilidade para o crescimento de cristais de gelo conhecendo-se o di-
ametro das goticulas, a taxa de resfriamento e a concentracao de contaminantes.
Este fato foi constatado por Mason (1971) pela demonstracao que a concentracido
de cristais de gelo em nuvens aumenta com a altitude a medida que a tempera-

tura diminui, resultando numa concentragao significativamente alta em temperaturas

TONERA (Office National D’etudes et de Recherches Aérospatiales) Chattillon Cedex, Franca.
Apresenta atividades desenvolvidas na area de formagao de gelo em aeronaves e helicopteros. Dis-
ponivel em: http://www.onera.fr/dmph-en/givrage/index.html. Acesso em: 29 jan. 2002.

2NASA, 2008, Galeria de Imagens, Sitio da rede mundial de computadores Internet. As imagens
sao de propriedade da NASA, EUA, mas estédo disponivel no dominio publico para uso académico e
nao-comercial. Disponivel 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: Formacéo de gelo sobre um aerofélio enflechado?

abaixo de —30 °C. Abaixo de —40 °C a presenca de agua liquida é inexistente e toda

a agua presente esta na forma de cristais de gelo.

Para um mesmo didmetro de goticula e taxa de resfriamento, a probabilidade
de existéncia de agua liquida decai exponencialmente a partir de 0 °C para as tem-
peraturas menores, sendo muito pequena (praticamente nula) em —40 °C. Modelos
tedricos, validados por observagdes experimentais (KUHNS; MASON, 1968), mos-
tram que quanto menor o didmetro da goticula ou maior a taxa de resfriamento das
gotas, maior a probabilidade de congelamento de goticulas de agua liquida sub-
resfriada em temperaturas menores do que 0°C. Ou seja, numa determinada tem-
peratura abaixo de 0°C, a probabilidade de existéncia de agua liquida pode variar
dependendo do tamanho das goticulas e do fluxo de calor retirado das goticulas
3 Contaminantes podem iniciar e intensificar o processo de nucleagéo de cristais de
gelo, aumentando a probabilidade de congelamento em temperaturas mais elevadas,
porém alguns contaminantes quimicos podem atuar de forma contraria e diminuir a

temperatura de congelamento das goticulas.

3Segundo Kuhns e Mason (1968), a probabilidade de ndo congelamento, (1 — P), & temperatura
Ts menor do que temperatura de saturagdo Tsar para a pressao local, de uma goticula de agua de
volume V, submetida a uma taxa de resfriamento dT/dt, é:

In1 — P) = (A.5)

v [Tsar _ kT, —(U+AG)
fﬁ/T J(Ts)dTs e J(Ts) = hs.exp {kTs}

dt S

Onde J(Ts) é a taxa de nucleagao de gelo por volume e por tempo em fungdo da temperatura Ts , k
€ a constante de Boltzmann, h é a constante de Planck, U é a energia de ativagéo para a difusdo de
uma molécula no liquido, e AG é o trabalho para a formagéo de um nucleo de gelo.
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Resumidamente uma nuvem pode se formar pela agdo da convecgao natural, da
topografia, da convergéncia de correntes de ar causada por gradiente de pressao, e
pelo encontro de frentes de ar frio com uma de ar quente. Na Fig. A.7 sdo exem-
plificados os processos primarios de formagdo de nuvens na natureza e a escala
de distancia associadas a cada um dos fendbmenos. As nuvens com condi¢des de
formacgao de gelo, ou seja, que tém goticulas de agua sub-resfriada, sao formadas

basicamente pela conveccao e pela acido da topografia.

Durante a ascensdo da nuvem, a agua contida no ar no estado liquido ou va-
por pode passar por processos tais como: formacdo de nucleos de condensado;
aglutinagao, crescimento e precipitagdo das goticulas; resfriamento devido as condi-
¢cOes climaticas locais (dentro da nuvem) de temperatura e pressao; e formagéo de
nucleos gelo e crescimento de cristais de gelo. Dependendo das condi¢gdes atmos-
féricas, concentracdo de contaminantes, grau de sub-resfriamento ou da dindmica
interna da nuvem (correntes de ar, vértices, turbuléncia) podem ser geradas condi-
cOes necessarias para a existéncia de goticulas de agua sub-resfriada. Perturbagbes
atmosféricas podem ocorrer a qualquer instante, deslocando a 4gua do estado meta-
estavel possibilitando a formacao dos primeiros nucleos de gelo. As nuvens formadas
somente por goticulas de agua liquida nao sub-resfriadas ou de cristais de gelo néo
séao criticas para a segurancga de voo, pois nao causam formacao de gelo nas superfi-

cies aerodinamicas, nao degradando o desempenho da aeronave significativamente.

Sabe-se que, além das condicOes internas e externas a nuvem, o terreno tem
um papel fundamental na formagéo das nuvens de goticulas sub-resfriadas. E muito
mais provavel encontrar nuvens com condicoes para a formacao de gelo em regides
de terrenos acidentados devido a ocorréncia de correntes ascendentes intensas,

como pode ser visto na condi¢ao (b) mostrada na Fig. A.7.

A.7 Tipos de Formacao de Gelo

O gelo do tipo “rime” se forma quando n; = 1 (baixas temperaturas ou baixo
LWC). Esse tipo de formacéo é resultado do congelamento instantaneo das goticulas
no ponto de impacto. A temperatura de equilibrio do gelo permanece abaixo do ponto
de solidificagdo e a forma do gelo depende exclusivamente do ponto de impacto e
da trajetéria das goticulas. De forma geral, o gelo acumulado € rugoso ou granular,
tem um formato bastante simples, aparéncia opaca e leitosa devido a inclusdes de

pequenas bolhas de ar, como mostrado na Fig. A.5.

Quando n; < 1 comegam a prevalecer as condi¢goes de formacao de gelo do
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Figura A.5: Forma de gelo real do tipo rime em aerofélio NACA 0012 com
enflechamento de 45° (VARGAS; TSAO, 2007)

Figura A.6: Forma de gelo do tipo glaze sobre aerofélio de uso em asas rotativas?

tipo “glaze”, que tem formas mais complexas do que o “rime”, pois a formacao do
gelo sofre o efeito da presenca de agua liquida na regidao de impacto de gotas. A
agua escoa para partes posteriores da superficie e tende a congelar em algum lugar
a jusante do seu ponto de impingimento. Como resultado ocorre a formagéo 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 formagdes que podem

ter caracteristicas de gelo “rime” e “glaze” sdo 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 existéncia de agua liquida durante o conge-
lamento. O primeiro € bem mais complexo e pode resultar em formagdes do tipo

“glaze” ou mistas, e o segundo resulta em formacdes de gelo “rime”.
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A.9 Agua Residual (Runback)

Durante o processo de crescimento molhado, admite-se que gelo é formado na
regido de incidéncia das gotas e que a agua liquida residual escoa devido as tensdes
de cisalhamento aplicadas pelo escoamento do ar na superficie da lamina de agua.
Este filme escoa movido pelo cisalhamento e pressao e se quebra quando as forgas
de inércia se sobrepdem as forcas de tensao superficiais. Esta razdo é representada
adimensionalmente pelo numero de Weber, We = %@L . Quando o filme se quebra,
podem ser formados pequenos filetes de agua (rivulets), que continuam seu curso

até seu congelamento ou evaporagéo total.

Quando acontece a formacao dos filetes ha dois efeitos imediatos: 1) a razao
entre a area na interface liquido/ar e o volume de agua no filete aumenta em relagéo
a um filme continuo de agua , resultando num maior fluxo de convecgao de calor
€ massa para o escoamento de ar externo; 2) a rugosidade da superficie aumenta,
pois os filetes atuam como protuberéncias, intensificando a transferéncia 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 regides problematicas, ja conhecidas pelas tripula¢cdes e controladores de voo,
para prevenir a operacao sob condigcbes de gelo. Por outro lado, os pilotos de testes,
meteorologistas e engenheiros de voo envolvidos com processo de certificagéo de
aeronaves, procuram voar sobre regides frias, durante o inverno e com terreno mon-
tanhoso para justamente aumentar as chances de encontrar condi¢des favoraveis a

formacao de gelo.

A formacao de gelo pode ocorrer também no solo, 0 que requer procedimentos
adicionais para a operacao de aeronaves na fase do pré-voo e decolagem. Sob con-
dicdes climaticas adversas, especificadas na regulamentacdo, os voos devem ser
cancelados. A precipitacao de neve, granizo, chuva e chuvisco congelante podem
causar acumulo de gelo em areas nao protegidas da aeronave, como o0 dorso supe-
rior da asa e a fuselagem. Além de causar degradacédo aerodinamica, estes blocos
de gelo podem se desprender e ir para a entrada de ar dos motores, o0 que acarreta

perda de empuxo e até danos catastréficos aos propulsores. Dependendo dos danos

SKOHLMAN, D. L.; SAND, W. (The Univeristy of Kansas, Overland Park, Kansas, EUA) Aircraft
icing: meteorology, protective systems, instrumentation and certification. Material do curso de
especilizacao.
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Figura A.7: Processos naturais primarios de formagéo de nuvens?®

ocorridos e da consequente diminuicado do empuxo, o desempenho de decolagem é

prejudicado colocando em risco a tripulag@o e seus passageiros.

A regulamentacao define o envelope operacional especificando condigdes mete-
orolégicas seguras para decolagem e os procedimentos obrigatérios e recomenda-
dos para determinada aeronave. Uma descricdo completa sobre operagao no solo

em condicdes de gelo pode ser encontrada em Heinrich et al. (1991).

O conhecimento das condicées atmosféricas em uma rota pode servir para que
os pilotos e controladores de trafego aéreo diminuam ao maximo a exposicao da ae-
ronave a condigbes de gelo. Para isso, é preciso fornecer as tripulagbes informagdes
precisas sobre o tipo de nuvem, goticula e potencial de acimulo de gelo na sua rota.
Paralelamente, é preciso intensificar a comunicagao entre tripulagdes e controlado-
res de voo, que centralizam as informacdes sobre condicdes de gelo, para que as
regides criticas sejam identificadas. Muitos destes procedimentos e sistemas ja es-
tdo implementados e fazem parte da rotina do planejamento de voo e operagao das

aeronaves em paises que apresentam inverno rigoroso.

A.11 Prevencao contra a Formacao de Gelo

A definicao das areas a serem protegidas (Fig. 1.1) € uma das etapas mais im-
portantes do projeto de um sistema de protecao contra formacao de gelo, pois além

de ter implicacbes com seguranca, tem impacto direto no desempenho dos moto-
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res e consumo de combustivel. De um modo geral, o tipo de sistema de protecao
contra formacao de gelo depende diretamente do impingimento das goticulas e da
severidade do acumulo de gelo em relacdo ao desempenho da aeronave e operaci-

onalidade dos sistemas. Ha dois tipos basicos de protecao contra gelo:

1) Sistemas de Antigelo: previnem a formacgao de gelo. Operam continuamente e

garantem a nao formacao de gelo nas superficies protegidas;

2) Sistemas de Degelo: removem o gelo acumulado na superficie. Atuam depois da
formagao de uma certa quantidade de gelo, operando ciclicamente para remover

a camada de gelo da superficie protegida ciclicamente;

Considerando a variedade de sistemas e o0 objetivo deste trabalho, serao citados

apenas os tipos de sistemas mais utilizados para a protecédo de asas e empenagens.

Gelo —\

Sistema de Degeloé > C D C ﬁﬁ
) \Z 7 7 7 7 7 /¢

Superficie
do Aerofélio

b4 f‘/\ /
W,
74 / 7 7 [\ Z

Tensoes de
b) Cisalhamento

a)

!

-
e

Figura A.8: Mecanismo de um Sistema de Degelo Pneumatico - “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 a superficie
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 avides civis
de médio e grande porte, a Fig. A.9 apresenta sua instalagao no interior

de um aerofdlio;

1b) Eletrotérmicos: estes sistemas utilizam aquecimento por resisténcias
elétricas; geralmente sao instalados em sondas, radomes (capé de ra-
dares), estruturas, hélices, e também em entradas de motores e bordos

de ataque de alguns aviées de médio ou pequeno porte.
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2) Entre os tipos de sistemas de degelo pode-se citar:

2a)

2b)

2c)

Expulsao Pneumatica: estes sistemas removem o gelo mecanicamente
através da deformagédo de uma camada de material elastico (“pneumatic
boots”) que cobre o bordo de ataque; o sistema permite a formagao de
uma camada fina de gelo e atua ciclicamente quebrando o gelo acumu-
lado por deformagéo da superficie de material elastico devido ao insufla-
mento de ar comprimido (ver Fig. A.8); o sistema € utilizado em avides

comerciais do tipo turboélice.

Eletrotérmicos: estes sistemas transferem calor a superficie protegida
utilizando resisténcias elétricas distribuidas ao longo da area protegida.
O sistema opera ciclicamente, admitindo a formagao de uma camada fina
de gelo. Quando acionado derrete ou faz com que o gelo desprenda da
superficie. O sistema é instalado em sondas, estruturas e em bordos de

ataque de alguns avides de pequeno porte.

Expulsao Eletromagnética: estes sistemas removem o gelo mecanica-
mente através da deformagao da superficie do bordo de ataque do aero-
félio sob acao de forgas eletromagnéticas geradas por elementos solenoi-
des; o sistema permite a formac¢ao de uma camada bem mais espessa de
gelo do que outros sistemas de degelo; tem a vantagem de ser mais efi-
ciente na remogéao de gelo e causar menos degradagéo aerodindmica do
que o sistema pneumatico; além disso, demanda menos poténcia elétrica

do que o sistema eletrotérmico;

Figura A.9: Aerofdlio 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 aerofdlio (BUCHLIN et al., 1994)

A.11.1 Sistemas Antigelo de Ar Quente

Os sistemas de antigelo de ar quente sdo os mais utilizados para a protegao de
asas e estabilizadores horizontais em aeronaves de médio e grande porte. Quando
ha deteccao de condigdes potenciais de formacao de gelo o sistema de antigelo de
ar quente é acionado automaticamente. Para prevenir a degradacao aerodinamica
do perfil, um detector de gelo aciona o sistema antes que o gelo se acumule nas

superficies protegidas.

O ar quente sangrado dos ultimos estagios do compressor motor é distribuido
por varios 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 orificios, chamados de tubos “piccolo”, ha uma ou mais fileiras de orificios para
garantir uma distribuicdo apropriada e uma eficiente protecdo contra a formagao de

gelo.

Um tubo distribuidor tipo flauta, chamado de piccolo, € montado no interior de um
compartimento existente entre a estrutura da asa e a superficie céncava interior do
bordo de ataque, como apresentado na Fig. A.10 , Devido ao seu formato a cavidade
€ denominada compartimento “D”. A transferéncia de calor por convecgéo dos jatos
de ar quente que incidem na superficie interna do bordo de ataque, como mostrado
na Fig. A.10, é mais intensa no seu foco (regido central de impacto do jato) e perde

intensidade com o aumento da distancia do foco.



215

ANEXO B - AVALIACAO DA CAMADA-LIMITE
POR DIFERENCAS FINITAS

B.1 RANS Compressivel

A aplicacao da segunda lei de Newton a um volume de controle infinitesimal per-
mite obter as equacdes de conservacdo de momento para o escoamento do fluido.
Essas equagdes sao gerais, porém sua solugao torna-se dificil caso as propriedades
do escoamento variem de forma aleatéria, como € o caso de um escoamento turbu-
lento. Para contornar esse problema, as equacdes de Navier-Stokes sao reescritas
com o uso da média temporal destas propriedades. Para cada uma delas, toma-se
seu valor instantaneo como a somatoria de um valor médio mais uma flutuacéo. Pro-

cedendo dessa maneira, obtém-se as chamadas Reynolds Averaged Navier-Stokes

- RANS.
pug—:l +W@=—d—p+2 (ug—;—pW) (B.1)

B.1.1 RANS Compressivel da camada-limite

A tensdo de Reynolds, u'v/ é modelada utilizando-se a viscosidade turbulenta

aparente, “eddy viscosity”, definida como:

—u'v' = em@ (B.2)

dy
Na regido de escoamento externo, pode-se considerar regime permante, incom-
pressivel, adiabatico, inviscido e irrotacional. Com a aplicacao dessas hipoteses na
equacao de Navier-Stokes, ou seja, a aplicacdo da conservagao da quantidade de
movimento a uma linha de corrente adjacente a borda superior da camada-limite de

velocidade, onde u(y = ¢) = 0.99 - u,, obtém-se:

dp du,
Tdx peuea (B.3)
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Substituindo as equagbes B.2 e B.3 em B.1, obtém-se a equagdo de momento
com média temporal que rege o0 escoamento de uma camada-limite turbulenta com-

pressivel:

ou __Ou du, O

Pua tpPVo- = Peuea + dy

ou
ay [(u + P€m) ] (B.4)

y
B.1.2 Modelo de Turbuléncia 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 regides, a

interna (sub-indice i) e a externa,(sub-indice 0).

ou |2
(eni=Plgy e 0<y <y (B5)
(em)o = 0,0168 / (Uo— U0y Ye<y<s (B.6)
0
(ﬁm)o = (Em)ia y=Yyc (B-7)
1/2

y Hw ( Pe
= [1_ _—}, N=|1-11,82% (L) pr B.8
i exp< A> He (pW) ] 8

y P 1/2

A= 2620 (p—) , (B.9)

B.2 Descricao Breve do Cédigo BLP2C

Os principais modelos, hipéteses, métodos numéricos, algoritmo e subrotinas de
calculo do codigo BLP2C de Cebeci e Cousteix (2005) sao descritos brevemente na

presente secao para referéncia eventual do leitor.

B.2.1 Transformacao de Falkner-Skan

Uma transformacédo de coordenadas possibilita a reducao de um sistema de
equacdes diferenciais parciais ndo lineares em um sistema de equacgdes diferenci-
ais ordinarias.Obtém-se um sistema de equagdes cuja solugdo € mais simples sob o

ponto de vista numérico, sem a perda do significado fisico das equagoes.

Uma transformacao utilizada para escoamentos externos compressiveis em re-

gime laminar é a Transformagéo 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
nao apresentam similaridade, pois a adimensionalizacao torna as equagdes menos
sensiveis a variacao das propriedades do escoamento no sentido longitudinal (dire-

¢ao x). A transformagao adotada no BLP2C é dada por:

dn=/—=Lay Y%, Y) = /pelieleX - f(x,7)  (B.10)

VeX Pe
A definicao de funcao de corrente é dada por:

pu=— pvV = —— (B.11)

Aplicando estas transformacgdes nas equacdes de momento e de energia, obtém-

se suas equacdes transformadas, equacdes B.12 e B.13:

(bf") £+ myff" + ms o — (1)) = x (f’g—i = f”%) (B.12)
(eS'+df'f'") + mifS' = x (f’g—f — s’%) (B.13)

Assumindo a nao existéncia de transferéncia de massa, as condi¢cdes de con-

torno para as equacdes nao transformadas sao:

OH c
=0, =0, =0, H=H, — ) =—"4, (B.14a
y v u (X)or(8y>w P ( )

y=0, U=U(x), H=H,. (B.14b)

Caso efeitos de transferéncia de massa sejam considerados, as condicdes de

contorno para a parede devem incluir uma velocidade de transpiragéo, v,,:

V=V, (x) (B.15)

Aplicando as transformacdes para as condi¢cdes de contorno, obtém-se:

Cp, CuX@q
=0, f=0, f =0, S=8S,(x) ou S, =—->""" (B.16a
77 W( ) w kWHe\/ﬁX ( )
n=mne =1, S=H/ Hy=1. (B.16b)
Caso haja transferéncia de massa, para a parede:
fy = - / T dx (B.17)
v (l-le,utepex)1/2 0 Put '
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Nas equacgdes acima apresentadas, os coeficientes b, C, ¢, d, e, my, m, e R, séo

definidos para os escoamentos laminar e turbulento, como apresentado a seguir:

» No regime laminar, os coeficientes sdo dados por:

b=C, c="rr  c-P  (B1ga)
Pelte P
Cu? 1 b

d=—2(1-—), = —, B.18b
H, ( r) € Pr ( )

1 x d X dug UgX
= — 1 —_— y = — , RX = B180
m; { + My + L O (peﬂe)} mp o Ox v ( )

C . Pr
b=C(1+¢},) e=ﬁ(1+emp—n),
Cu? 1 1 €m
= 1— — e, (11— — M B.19
d He[ Pr+6’”( Pr,)]’ ‘m=7 (B.192)

Ainda restam serem transformadas as equacgdes que descrevem o modelo al-
gébrico de turbuléncia de Cebeci e Smith (1974). Estas equacgdes, em termos das

variaveis transformadas, tornam-se (lembrando que v = f”):

0 16 e 2
(t) =~ 1 \/ R. Py 2[ —exp (—%)} VY (B.20a)
0.0168 . e
(m)o = =5 %\/ R { / c(1—u) dn} Vs (B.20b)
0

Onde com €}, = €p/v,

n
y _ N c3/2 Cw 144 1/2
/= d y A N _R l )
/0' C 77 A 2 C X VW
I 32
2 + e

B.2.2 Meétodo numérico

A secao B.2.1 apresentou a transformagéo das equagdes RANS por meio da
transformacao compressivel de Falkner-Skan. A presente secado tem por objetivo
apresentar a implementacao numérica para a resolucao das equacgdes transforma-
das. O modelo de turbuléncia desenvolvido por Cebeci e Smith (1974) sera utilizado

na resolugéo das equacgoes.

As equagdes obtidas sdo 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 equagoes para um sistema de primeira ordem, 2) escrever equagdes de
diferencas utilizando diferencas centradas, 3) linearizar as equagdes algébricas re-
sultantes (se ja nao forem lineares), e reescrevé-las sob a forma matricial, 4) resolver

o sistema linear pelo método da eliminagao tridiagonal de blocos.

B.2.3 Mudanca de variaveis

Para se obter um sistema de equacdes de primeira ordem, as equacdes trans-
formadas sé@o escritas através de novas varidveis independentes, u(x,n), v(x,n) e

p (x,n). As equagdes de momento e energia sao escritas por:

f=u (B.22a)
U =v (B.22b)
g=p (B.22¢)
/ ou of
(bv)' + mifv + my (¢ — U%) = x (ua — v@) , (B.22d)
, ag of
(ep+ duv) + myfp = x (ua — pa) (B.22¢)

Nestas, g é definido como a razdo entre as entalpias totais, g = H/H,, dado por
S na equagédo B.13. Com a mudanga de variaveis, as condi¢cdes de contorno séo

dadas da seguinte maneira:

f(x,0) = f(x), u(x,0) =0,
g(x,0)=gw (x) or p(x,0)=p,(x), (B.23a)
u(x,me) =1, g(x,me) = 1. (B.23b)

B.2.4 Método da Caixa de Keller (1970)

A resolugéo das equagdes diferencias de primeira ordem obtidas sao resolvidas

utilizando a caixa de Keller, que é representada na Fig. B.1.

O meétodo consiste em escrever as trés primeiras equages diferenciais, B.22a-
B.22¢, em termos do ponto mediano (xm,nj,1/2) do segmento P; P, apresentado na

Fig. B.1. Ja as equacgdes B.22d e B.22e sdo escritas em termos do ponto central
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Y o Unknown
x Known
o*‘Centering”’

Figura B.1: Malha de diferencas finitas para o método da caixa de Keller (1970)

(x,,_1 J25Tj—1 /2) do retangulo P, P>P;P,. A aplicacao deste procedimento resulta em:

(= 1) = Ul e,
(] = uly) = vl
- n_

j

h (gj gjn—1) = pj—1/2s

n

(B = b = B4 vy) + (M + an) ()] ) — (M3 + o) (V%)

/

1 1 »
+Qn (an_1/2 /"7_1/2 - );n—1/29jn—1/2> = Rjn_1/2

by (e] — € B )+ (-
aluf v ) + (M +an) ()45

— Qp [(UQ) +j—1/2+u 1/291 12— g,'n__11/2U;7—1/2+

—1 1
Cn 1/2p/ 1/2 7 p/(771/2';‘n—1/2 Tn —1/2

n—1

+ Qi [(fv)/ 12~ (uz),‘q/z} LAY

L 11/2 (h/-_1 (byv; — bi_1vj_1) + my (V)1 +
mz [Cj*1/2 - (uz)j—1/2]) T 11/2 - Mn 11/2

+an { (070 — (LO) 2}

(B.24a)
(B.24b)
(B.24c)

(B.24d)

(B.24e)

(B.25a)

(B.25b)

Para levar em conta condi¢ées de contorno mistas na parede (nesta pode-se

especificar a temperatura ou o fluxo de calor), a condicdo de contorno na parede,
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j=0, é dada por:
040 . go + a1 . pO = ’YO (826)

As condi¢des de contorno para a parede nas equagdes de momento e energia

sao as seguintes:

f7 =0, Up =0, aodo + 1Py = Yo- (B.27)

As condi¢des de contorno para a borda (edge) sao:

Ul =1, g =1. (B.28)

Na equacao B.27, caso se especifiqgue a temperatura, escolhe-se ag =1, a4 = 0
e, uma vez que a razdo de entalpias na superficie, gy (x), é dada v, = go (x).Para
fluxo de calor, utilizam-se oy = 0, a = 1, e 7 iguala-se ao gradiente de entalpia total

adimensional na parede.

B.2.5 Método de Newton

Para a resolucao do sistema de equagdes diferenciais néo lineares obtidos no
desenvolvimento apresentado no item B.2.3, utiliza-se o método de Newton. Para
aplica-lo, assumem-se conhecidos os valores das variaveis na posi¢cao anterior, de

tal forma a se determinar seus valores na posicao seguinte.

De acordo com a Fig. B.1, conhece-se o valor da variavel na posi¢cdo n — 1 para

0 < j < J, ou seja, s&o conhecidos ", u"', v/~', g" ' e p/~'. Assim, forma-se

um sistema de 5J+5 equagbes nio lineares com 5J+5 incognitas (£, u?, v/, g/ e py).
A aplicacao do método de Newton consiste em resolver esse sistema nao linear com
um chute inicial para o valor da incognita igual ao valor da posi¢cao anterior. Logo,

pode-se definir que:

(1) _ fi) | 54 (1) _ () (i
£ = £+ OF ut = Ul +ou;
(1) _ ) (i (1) _ (i) (i
Vit = v+ 0y g =g +0g
pl(_i+1) _ p](i) N 5p](i) (B.29)

O lado direito das equagdes B.29 sao substituidos nas equacdes B.24, B.27 e
B.28, desprezando os termos que sdo quadraticos em o. Por questdo de simplici-

dade, as equacdes desenvolvidas por Cebeci e Cousteix (2005) nao serao reprodu-
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zidas aqui. O sistema de equagdbes é escrito sob a forma:

AS=r (B.30)

B.2.6 Eliminacao de blocos

A matriz A do sistema linear apresentado pela equagédo B.30 é tridiagonal, ou
seja, possui somente os elementos a;;_+, a;; € a;,.1. A eliminagéo de blocos consiste
em subdividir a matriz A em submatrizes, as quais sao resolvidas para obtencao da

solucéo.

B.2.7 Entradas/Saidas

O diagrama de blocos abaixo resume o funcionamento do programa BLP2C, com

a definicao de seus dados de entrada e saida.

Geometria do Aerofdlio Escoamento a0 Longe Condicoes de Contorno
corda ¢ »
coordenadas (z/c,y/c) Maoo, R€oo, Too Tsup OU Gy

Y

(x "(1—
)= ke 700 |
( ) =& perfil  u(x,y)/ue
Cy(x) = 2= fo perfil  T'(z,y)/T.
Cu, ',
St(1) = Pt

Figura B.2: Entradas e Saidas do BLP2C

B.2.8 Fluxograma do Coédigo Numérico

O cobdigo BLP2C é composto por uma rotina principal, MAIN, que contém a 16-
gica principal do programa, e as subrotinas INPUT, IVPL, EDDY, COEF, OUTPUT e

SOLV5. Um fluxograma de solugéo € apresentado na figura B.3
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INICIALIZACAO ICEF=0

«—— ENTRADA DE DADOS
( INPUT E INTERPOLACAO

«—— GERA MALHA E
PERFIS INICIAIS

A—> IT=0 ~— INDICE DE ITERACAO

IT=IT+1

Umt)

CALCULA PROP. DO FLUIDO

( COEF 1) — E PARAMETROS DO GRAD.
DE PRESSAO
ves ICOEF=0 ENTALPIA TOTAL
ICOEF =1 NX<2 CALCULA ‘HE’
«—— ICOEF=1 NAO CALCULA ‘HE’
no
Y ITMAX = NUMERO MAXIMO DE
? ~
IT<ITMAX? ITERACOES PERMITIDAS
no
yes
CALCULA VISCOSIDADE TURBILHONAR
( EDDY ) NX>NTR? — SE x ESTIVER
ALEM DA TRANSICAO
no
COEF DEFINE OS COEFICIENTES
) «—— DAS DIFERENCAS FINITAS
CS OLDW) «— ALGORITMO PARA RESOLVER
SISTEMAS LINEARES
converged?

yes

/\

Figura B.3: Fluxograma para o programa BLP2C - Parte 1
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yes

Vi<O0
separation?

no

compute profile growth

( ouTPUT )

NX<2

no

ICOEF=0

@D

ICOEF =1

shift profiles

NX=NX+1

no

yes

Figura B.4: Fluxograma para o programa BLP2C - Parte 2



B.2 Descrigédo Breve do Cédigo BLP2C 225

B.2.9 Algoritmo - Programa Principal - MAIN

O programa principal € composto pela rotina MAIN, que se utilizada das subro-
tinas mencionadas para outros calculos. A rotina MAIN contém a légica 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
convergéncia das iteragcoes. O parametro de convergéncia é a tensdo na parede, v,.

Para uma escoamentos laminares, o célculo é interrompido quando:

| ov{) |<107° (B.31)

Este critério possibilita uma precisao de quatro digitos na solugdo. Caso v, se
torne negativo em alguma itera¢do, o processo € interrompido. Para escoamentos
turbulentos, o critério de convergéncia € dado em termos de porcentagem:

(N
_ %
W + 581)/2

‘< 0.02 (B.32)

A malha gerada é nao uniforme para levar em conta a variagao do perfil de ve-
locidades em um escoamento turbulento, que é mais rapida que em um escoamento
laminar. Os parametros pu, ¢, C, b, e e d que aparecem nas equagdes de momento
e energia transformadas séo calculados como apresentados em segédo anterior. A
viscosidade dinamica é calculada utilizando-se a férmula de Sutherland:

3/2

=1,45-10°——
K T+110

kg m' s (B.33)

Para a maior parte das camadas-limite em regime laminar, espessura 7, (x) é
constante. Um valor de n, = 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 7, (x) cresce com valores crescentes de x. Para determinar
estimar um valor para 7, (x), requere-se que 1e (Xn) > Me (Xn—1). A rotina MAIN, ap6s
completar os célculos para x = x,, (n > 1), testa se |v]| < ¢,, onde 1, = 7 (X)
com ¢, = 1073, por exemplo. Caso o teste seja verdadeiro, faz-se 1, (Xp.1) = e (Xp),
ou seja, a camada-limite turbulenta ndo cresce mais. Caso o teste seja falso, a
rotina MAIN adiciona novos pontos na dire¢cao perpendicular ao escoamento, Jpoo =
Jveino + t, 0nde t € 0 nimero de pontos adicionados. Os parametros zj-”, u/f’, v/-”, gf, p]f’,
b e e sdo calculados para os novos pontos 7;. Também sao utilizados os valores
u=19,=1Vv' =vjp =pjc =cjd =de =e¢eju =u)C = Cj

fl = (n,- — ne) u’+ f7. O mesmo procedimento é feito para a estagao anterior, (n—1).
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B.2.10 Subrotinas

Abaixo sao apresentadas descricoes breves das subrotinas do BLP2C.

INPUT Subrotina que especifica as condicées de contorno na parede para a equa-
cao da energia, o numero total de estacées x (NXT), a localizacdo da transicao
(NTR), o gradiente de pressao adimensional m, na primeira estacao x, além dos

parametros variaveis para a geragao da malha.

Além disto, os parametros do escoamento livre, Ma,,, To € P, € 0 NUmero de
Prandtl molecular séo calculados. Também se especifica u, /U, como uma fungdo da
posicao na superficie. Os gradientes de pressado adimensionais m; e m, sao calcu-
lados numericamente, a excegéo do primeiro ponto. A derivada du,/dx é calculada
utilizando uma interpolagao lagrangiana por trés pontos, a excegado dos primeiro e

ultimo pontos da malha.

Os valores de [ioo, Uso, Poo, € He S@0 calculados para o ar utilizando as seguintes

relacoes:
3/2

o=145%x10°—>2— kgm's ', B.34a
# T i110 9 (B.342)
Uso =20 - 40Mooy/Too m s, (B.34b)

Poo _3
= k , B.34
P = 5877 gm (B.34c)

1 2 2 ~—2

H,=1004T, + —u>. m? s 2. (B.34d)

2 oo

A temperatura deve ser especificada em Kelvin. Os valores de bordo de camada-

limite, T, e pe, sdo calculados por:

To 4 0= T | (Y 2—1 (B.35a)
T 2 | \uy ’ '

T v/v—1
% _ (T_) (B.35b)

Para calcular p, € pe s@0 utilizadas equagdes semelhantes a equacgao B.34, com
a ressalva de que os valores de temperatura e pressao utilizados sédo aqueles calcu-
lados pelas equacgdes anteriores. A condi¢cdo de contorno é especificada utilizando
a equagao B.27, escolhendo-se adequadamente os valores de o de acordo com a
condigdo de contorno escolhida. Ressalta-se que os valores de u, sédo dados na

forma dimensional ms™'
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IVPL Subrotina que € utilizada para criar o perfil de velocidades inicial para um
escoamento laminar compressivel similar. Entretanto, inicialmente um perfil de esco-
amento laminar incompressivel € gerado como chute inicial. Com as iteragdes para
solugao, é gerado o perfil de velocidades para o escoamento compressivel laminar,

transicional ou turbulento.

EDDY Subrotina que contém as equacdes utilizadas no modelo de turbuléncia de
Cebeci e Smith (1974), como apresentado em B.2.1. As equacgdes transformadas séo
implementadas, sem levar em os efeitos de transferéncia de massa e baixo numero

de Reynolds.

COEF Subrotina que gera os coeficientes das equagdes de momento e energia

linearizadas, apresentadas no item B.2.5.

SOLVS5 Subrotina que resolve o sistema linear obtido pelo método da eliminagéo

de blocos, apresentado em B.2.6.

OUTPUT Subrotina que é responséavel por gerar os resultados dos perfis de f,
uj, vj, g, pj € by como fungéo ed 7. S&o também fornecidos os parametros de
camada-limite 0, ¢*, H, ¢, Nuy, St., Ry, Rs-, e Ry. Esses parametros integrais da

camada-limite laminar, transicional e turbulenta s&o definidos por:

= pu u x [*, '
5:/ (1——)d= / f(1—1)dn, B.36a
: 0 Pele Ue Y VB« Jo ( ) K ( )
= pu x [% /
5=/ (1— )d =—/ c—f)dn, (B.36b)
1 0 Pele 4 V' Rx Jo ( ) 7
He Ot (B.36¢)
02
T 2C,
Co=_w _ Eow B.36d
f %peUg \/ﬁx w ( )
QuwX Cw9yV/ Rx
Nu, = = , B.36
YT Tk 1-a, (5:56¢
Qw Cwgw
St, = - , (B.36f)
peue (Hw - He) Prv Rx (1 - gw)
6*
R= Y Re. o U g o UeX (B.360)

Ve Ve Ve
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B.3 Descricao Breve do Cédigo TEXSTAN

O programa TEXSTAN avalia diferencialmente a camada-limite em escoamentos
incompressiveis. Portanto, a formulagédo para a equagéao de Navier-Stokes apresen-

tada na sec¢ao B.1 deve simplificada para:

V— = ———

Yox dy - pdx " ay

_odu _OJu 1dp 0O au
dy

v— —Uu v’) (B.37)

As equacdes da conservacao da massa e da energia também sao escritas para

um escoamento incompressivel:

0_ 0 _
$U+ a—yV=0 (838)
9T 9T 0 [k OT

B.3.1 Equacoes para a camada-limite

Assim como a modelagem apresentada na secao B.1, a turbuléncia nas equa-
¢Oes para escoamento incompressivel sdo modeladas utilizando o conceito de “vis-
cosidade turbulenta aparente”, com o uso do gradiente de pressdo na borda da
camada-limite dada pelo escoamento ao longe incompressivel, adiabatico, inviscido

e irrotacional:

R ou s €m ou
v = et TV = —— B.40
u'v emay v Pr, 3y ( a)
dp du,
s Pele (_dx> (B.40b)

Substituindo essas expressfées na equagao B.37, obtém-se a equagdo RANS

para a camada-limite turbulenta:

_ou _Ou eUg AU, O ou
& [( — ) } (B.41)

Yox oy T o Moy y

B.3.2 Modelo de turbuléncia de Kays e Crawford (1993)

O cédigo TEXSTAN utiliza o modelo de comprimento de mistura desenvolvido

por Kays e Crawford (1993) a partir dos conceitos criados por Prandtl:

2

(€m)i =1 (B.42)

ou |2
o
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I = min {/ey {1 —exp (—;—:)] ,)\-5} (B.43)

2
A* = > (B.44)
a{vyb[p*/(1+cvy)]} +1
, 0,24944 Vs

B.3.3 Equacoes de Transporte

O cbdigo TEXSTAN escreve as equagOes de transporte de momento, energia e
massa em escoamentos que obedecam a aproximacao de camada-limite. As equa-
cOes presentes sao escritas sob a forma turbulenta para um escoamento axissimé-
trico. Por resolver o escoamento em regime permanente, as equagdes de transporte

assumem a forma geral:

convection (¢) = diffusion (¢) £ {sources (¢)} (B.46)

Portanto, a obtengéo das equagdes de transporte de momento, energia e massa
sdo obtidas através da escolha adequada de (. A equacao B.47 apresenta a forma
geral para uma equacao de transporte, em coordenadas cilindricas. O coeficiente
C representa o coeficiente adimensional apropriado para o transporte efetivo das
variaveis escalares, ¢. O termo S, representa o termo fonte das varidveis. Assim,

tem-se que:
%+ ou 10 (,ueff%

e ay) +{S,} (B.47)

Nesta equacao, /¢ € a viscosidade efetiva definida por:

et = b+ it = p(V + €m) (B.48)

A tabela B.1 apresenta cada uma das constantes a serem aplicadas, sendo que

cada equagao é representada por:

* U: equagao de momento na camada-limite;
* /*: equagao de entalpia de estagnagado na camada-limite;

» T: equagédo da temperatura

A equacédo da temperatura, apresentada abaixo, € obtida através da redefinigcéo

do coeficiente de difusdo C por (per/Prer) = (kerr/C) Na equagio da entalpia de
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estagnacao. Pode-se escrever:

Kett = kK + Kk = K + pCey (B.49a)

Mot _ 1 —en/v
keff/c 1/PI'+ (EM/I/> /Prt

Preff = (B49b)

Tabela B.1: Coeficientes para a equacao de transporte

9 C So

1 —% +X
" Prog 178% [r,ueff <1 — P:eﬂ> 8(1(;}2/u2) +UuX + S]
T Preg s (2—‘;)2

A equagdo para o transporte de massa de uma substancia ¢ = m; para um

escoamento laminar é:

om; omj 10 <ri%> (B.50)

ox oy " ndy

O termo de difusdo pode ser redefinido por j1/Sc; = ;. A versao turbulenta desta
equacédo nao foi amplamente validada como as de quantidade de movimento, energia

€ massa.

As equacodes sao apresentadas em coordenadas axissimétricas, para possibilitar
a solucao de escoamentos axissimétricos. Fazendo r = 1 tem-se as equacoes em

sistema de coordenadas cartesiano.

B.3.4 Condicoes de Contorno

O cbédigo TEXSTAN apresenta duas condi¢des de contorno para o escoamento
externo, uma junto a parede e outra na borda superior da camada-limite, apresen-
tadas na figura B.5. Para a parede, a condi¢cdo de contorno padrao é a adesao
completa do fluido, ou seja, uy. = 0. O vetor de velocidades normal a parede pode
ser nulo ou ndo nulo para o caso de transpiragdo na parede. Resumindo, para a

equacao de quantidade de movimento é dada por:

ux,y=0)=0 (B.51a)
V(x,y =0) = vs(x) = ms (x) /ps (B.51b)

Uu(x,y — 00) = Uy (X) (B.51c¢)
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SUPERFICIE - E

7 SUPERFICIE - |

Figura B.5: Condic6es de contorno para o cddigo TEXSTAN

Para solucionar a equagéo da energia, a superficie pode ser ndo-isotérmica ou
ter fluxo de calor variavel. Para a borda da camada-limite, caso o escoamento apre-
sente velocidades maiores (Ma> 0.3), a equacao da entalpia é solucionada e a con-
dicdo de contorno a ser especificada é a temperatura de estagnacéo, a ser convertida
em entalpia de estagnagcédo. Caso o escoamento seja de baixas velocidades, a tem-
peratura estatica do escoamento ao longe € a condi¢cao de contorno. Estas condi¢coes

de contorno estao resumidas abaixo:

T(x,y=00=Ts(x) or §'(x,y=0)=ds(x) (B.52a)
"= (x,y —00)=i% = (cTw+ U2 /2) or T(x,y— o) =Ty (B.52b)

B.3.5 Condicoes Iniciais

O dominio da resolugdo do escoamento € compreendido entre as bordas su-
perior e inferior (superficie) da camada-limite. As propriedades do escoamento no
inicio do dominio (x inicial) sdo conhecidas. Existem duas possibilidades para a es-
colha dos perfis iniciais: o usuario 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 Termodinamicas

O cédigo TEXSTAN pode trabalhar com propriedades constantes ou variaveis.
Para o uso de propriedades constantes, deve-se fornecer quantidades tais como
densidade, viscosidade dinamica e nimero de Prandil. Fluidos com propriedades
variaveis as tem fornecidas através de subrotinas. O TEXSTAN apresenta trés mode-
los para ar com propriedades variaveis: 1) interpolagdo de tabelas com propriedades

para o ar; 2) calculo por meio de gas perfeito e equacao de Sutherland no calculo da
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viscosidade dinamica; 3) avaliagdo com modelos incorporam efeitos de escoamento

com alta velocidade.

B.3.7 Modelos de Turbuléncia

Ha trés tipos de modelos de turbuléncia no TEXSTAN: 1) algébrico: compri-
mento de mistura de Prandtl com amortecimento de Van Driest; 2) uma equacao:
energia cinética turbulenta k 3) duas equacoes: diversos modelos de k — ¢ para
baixo numero de Reynolds. No entanto, no presente trabalho, somente os compri-
mentos de mistura s&o utilizados. O fluxo de calor turbulento é solucionado através
do conceito de numero de Prandtl (ou Schmidt) turbulento. Apresenta-se o modelo

de comprimento de mistura de Prandil, uma vez que este foi utilizado. Sendo assim:

ou ou
= plP|—|, = P — B.53a
Ht=p By €m dy ( )
A formulag@o completa para o comprimento de mistura é:
T (B.54a)
y) = 54a
Adgg
D=(1—-e") (B.54b)
1(y) = min (kyD,\dgg) (B.54c)

Nestas, D é a funcdo de amortecimento de Van Driest; A* é a constante de
amortecimento da subcamada; y* é a distancia adimensional da parede em coor-
denadas da parede; u; € a velocidade de atrito ou de cisalhamento; as constantes
do modelo sdo «, a constante de von Karman, e A, a constante da regiao externa
a camada. Para escoamentos externos, a espessura de camada-limite dg9 € dada

quando u/u., = 0.99.

O TEXSTAN permite a escolha do modelo utilizado para o célculo da viscosidade
turbulenta por meio do valor da variavel de controle ktmu.. Os valores das constan-
tes para cada ktmu, para escoamentos externo, sdo apresentados na tabela B.2.
Observa-se que ktmu=2 permite a escolha dos valores pelo usudrio através de axx,

bxx e cxx.

A funcdo A* representa a subcamada e seu valor é afetado pela condigéo de con-
torno na parede devido a rugosidade ou transpiracao, além das fontes de quantidade
de movimento existentes na camada-limite, tais como gradientes de pressdo. Como

pode ser visto na tabela, o valor de A* esta relacionado ao pardmetro de gradiente
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Tabela B.2: constantes do modelo de turbuléncia

ktimu Escolhas para o modelo de turbuléncia em esc. externo

Kk =0.41, \,, = 0.085, A® =25

K = axx, Ao = bxx, AL = cxx

k=041, A = 1 (Ao, REs,, Vs/Uso), AL, = 25

k=041, Ay = 0.085, A%, = fn (A%, p*, v¢)

k= 0.41, A = (Ao, REs,, Vs/Uso), Al = I (Al p*, V)

aprowoND =

de pressdo adimensional p* e ao parametro de transpiragdo na parede v;.

B.3.8 Modelos de Transicao

O TEXSTAN é capaz de analisar escoamentos com a presenga de transicao
laminar-turbulenta. Para baixas intensidades de turbuléncia, Tu < 1%, 0 modelo de
transicao deve ser acoplado com algum método de avaliacdo da estabilidade linear
para representar satisfatoriamente o escoamento. O TEXSTAN néo trabalha com tais
valores baixos de Tu e se propde apenas a avaliar escoamentos sujeitos a transicao

de contorno (do tipo bypass).

Ha trés modelos de transicao com base no comprimento de mistura. Dois mo-
delos sdo baseados no conceito de intermiténcia, um deles desenvolvido por Abu-
Ghannam e Shaw (1980) e o outro por Mayle (1991). Um terceiro modelo (CRAW-
FORD; KAYS, 1976) utiliza uma fungdo A* de Van Driest que varie de forma suave

para simular a transigéo.

B.3.9 Método numérico

A equacao geral de transporte generalizada, apresentada na se¢ao B.3.3, é rea-

presentada a seguir:

o¢ 9¢ _ 9 per P
rpum + rpvay =3y <r C 8y) +{Ss} (B.55)

Para a solugao numérica, é aplicada uma transformagédo de coordenadas. As
variaveis independentes (x, y) sao transformadas em (x, v)) através da introducao da
funcdo de corrente, 1, utilizando de transformacao de von Mises. Posteriormente
as variaveis independentes sao transformadas de (x, ) para as coordenadas de

Patankar-Spalding (x,w), nas quais w € a funcao de corrente adimensional. Apés as
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transformacgoes, a equagao de transporte generalizada € dada por:
0P a+bw\ 0¢ 1 o . 1
— — | — = — ) = —S, B.56
ox ( AV ) B (A\U) o M) + {er ¢} (B.56)

Nesta equacao, séo definidos:

Jo = %g—i (B.57a)
a=nm/ (B.57Db)

b= (remf — nmj) (B.57¢)
AV = (Vg — V) (B.57d)

Os sub-indices | e E referem-se a parede e ao bordo da camada-limite no
TEXSTAN. A solugéo da equagao B.56 é feita utilizando o método os volumes finitos
em um dominio compreendido entre | e E na diregdo perpendicular ao escoamento

€ a posicao x na qual as condigdes iniciais sdo especificadas.

A solucao compreende quatro passos basicos:

1) Subdividir a 0 dominio em diversos subdominios, chamados de volumes finitos;

2) ldentificar a localizagédo que represente a variavel dependente (¢) dentro do

volume;

3) Desenvolver um método que relacione o valor da variavel dependente no vo-

lume finito aqueles da mesma variavel nos volumes finitos vizinhos;

4) Resolver o sistema de equacdes obtidos para encontrar ¢ (x,w) e, entao,
transforma-lo de volta a ¢ (x, y)

As equacdes a serem resolvidas sao parabdlicas, ou seja, sua solugao inde-
pende da posi¢do da condi¢do inicial. Entretanto, em escoamentos externos, a con-
dicao inicial nao pode ser dada em um ponto de singularidade, como por exemplo o

ponto de estagnacao, devido a natureza da transformacao e von Mises.

Para se relacionar o valor da variavel dependente em uma célula com seus vizi-
nhos, diversos métodos podem ser estabelecidos. De uma forma geral, todos estes
métodos se valem da substituicdo das equagdes diferenciais por equagdes de dife-

rencas finitas, as quais se tornam as equacgdes algébricas da solugao.

As equagbes de diferenca formam, entdo, um sistema de equagdes. Assim a

matriz tridiagonal é iterada até a convergéncia da solugéo.
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ANEXO C - ANALISE LINEAR DE
ESTABILIDADE DO ESCOAMENTO LAMINAR

C.1 Introducao

Se as perturbagdes ambientais forem suficientemente pequenas, a aplicagao da
analise de estabilidade linear a simulagdo de sistemas antigelo de aerofélios pode
melhorar as previsdées da posigéo inicial da transigéo laminar turbulenta em relacao
ao uso das correlagdes empiricas classicas. Pois andlise de estabilidade representa
satisfariamente os fenémenos fisicos, que ocorrem na transi¢cdo natural. As correla-
cbes empiricas possuem aplicabilidade limitada as condi¢coes experimentais utiliza-
das na sua deducgao ou interpolagéo. Esta aplicacao serve, também, como referéncia
para a analise dos dados experimentais ou dos resultados numéricos, pois fornece a
distancia entre o inicio da transicao real (causada por perturbagdes de maior ampli-
tude) e a posicado onde poderia ser a transicdo natural (causadas por perturbacoes
infinitesimais). Além disso, a aplicacdo da analise linear pode estimar o ponto de
indiferenca (onde o escoamento laminar € estavel), algumas propriedades do esco-
amento laminar perturbado e na regiao da transicao laminar-turbulenta (HASSAN,
2006).

A utilizacdo da analise linear de estabilidade em simulacao de sistemas antigelo
n&o foi encontrada na literatura pesquisada. Entretanto, diversos autores implemen-
taram, a andlise de estabilidade acoplada a cédigos de camada-limite (integrais e di-
ferenciais) em torno de aerofdlios (DRELA; GILES, 1987; CEBECI, 1989b; CEBECI,
1999; HASSAN, 2006).

Devido a linearizac&o das equagdes do movimento, espera-se que a previsao de
inicio da transicao laminar-turbulenta apresente maior desvio em relacao aos dados
experimentais nos casos de perturbagdes de maior amplitude. Isso pode ser encon-
trado em escoamentos com alto nivel turbuléncia (por exemplo, em tuneis de gelo)
ou sujeitos a perturbacdes significativas na superficie (por exemplo, caracteristicas

da rugosidade e distribuicdo nao uniforme da temperatura de superficie).
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C.2 Modelo Matematico para Estabilidade Linear

Aplicando as equagdes de Navier-Stokes por média de Reynolds, RANS, para o

escoamento incompressivel na camada-limite laminar, Schlichting e Gersten (2000)

definem:
ou' ou' ou 10p
— — +V'— +—— = VAU A
8t+U8X+V8y+p8X vAu (C.1)
ou' ov' 10p
— —+—— =VAV' C.2
8t+U8x+p6y vAv (C.2)
ou  ov'
onde,

U=Uly) e V=W=0 (C.4a)
u=U+uU (C.4b)
v=V+Vv (C.4c)

w=0 e p=P+p (C.40)
A = 0P /0x® + 07 )0y? (C.4e)

Para analisar a estabilidade da camada-limite, uma tentativa de solugao € utili-

zada para que funcéo de corrente inclua um modo de perturbacao:
(X, y, 1) = p(y)e' (C.5)

onde « é o nimero de onda, A = 27/« € comprimento de onda, e 3 = (3, + if3; é
o modo de freqliéncia, sendo (3; o fator de amplificacdo temporal. Se 3; <0, a onda é

amortecida e o escoamento laminar é estavel. Se [3; >0, ha instabilidades.

E conveniente definir uma velocidade de fase como:

B e sis (C.6)
(6%

onde c; também é um fator de amplificagcdo da escala de velocidade. Se ¢; <0, a

onda é amortecida e o escoamento laminar é estavel. Se c; >0, ha instabilidades.

A funcao de amplitude da perturbacao ¢(y) é dependente somente de y, desde

gue o escoamento médio também s6 dependente de y. Logo, as componentes de
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perturbacao das velocidades sdo escritas como:
,_ O
dy
VI - _¢ - —igO'(y)ei(aX_m) (C8)
ox

'(y)e 1" (C.7)

<
]

Inserindo as Egs. (C.7) e (C.8) nas Egs. (C.1), (C.2), e (C.3) eliminando a pres-
sao, o resultado é a seguinte equacao ordinaria diferencial de quarta ordem, cha-

mada de Orr-Sommerfeld:

i
(U—0)¢" — a®p) = U'p = ——(¢"™ — 2a¢" + o) (C.9)
aRe
onde cada apostrofo (') equivale a uma derivagdo 9/0(y/b) ou 9/0(y/d) , e,
dependendo da coordenada adimensional, o numero de Reynolds pode ser Re =

Usb/v ou Re = Ugd /.

As condic¢des de contorno para a Eq. (C.9) séo:

y=0=Uu=v'=0:9p=0:¢"=0 (C.10)
y=oc0o=U=v'=0:9p=0:9'=0 (C.11)

Se o efeito da viscosidade for desprezado ou se R — oo, a Eq. (C.9) é reduzida
para:
(U—c)(¢" — a’p) — U'p =0 (C.12)

A Eq. (C.12) é a equacao de Rayleigh, que é de segunda ordem, logo, somente

duas das quatro condigbes de contorno podem ser satisfeitas:

y=0=¢p=0 (C.13)
y=00=¢=0 (C.14)

Para analisar o limite de estabilidade de um escoamento, faz-se ¢;=0, resolve-se
as Eq. (C.9) para escoamento viscoso, ou Eq. (C.12), para o inviscido. Desse modo,
as curvas de estabilidade neutra pode ser tragadas. A Fig. C.1 apresenta as curvas
de estabilidade neutra para escoamentos viscosos € inviscidos para a camada-limite
de Blasius. O escoamento pode ser instavel se tiver na parte interna da curva, e
certamente estavel se estiver na parte externa. O ponto de inflexdo no perfil de
velocidades € uma condicao suficiente como mostram as curvas da Fig. C.1. A de-
terminacao do ponto de indiferenga 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 inflexao Pl e o (b) nao tem ponto de inflexao
(SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

A teoria da estabilidade linear apresenta resultados satisfatérios quando compa-
rada com dados experimentais como apresentado na Fig. C.2. O Re;nd calculado
por Tollmien como 420, ao invés, do valor reconhecido 520 devido a presenca de

perturbacdes acusticas nos tuneis de vento mais antigos (REED; SARIC, 2006).

As Figs. (C.3) e (C.4) apresentam o efeito do gradiente de pressao sobre a
posigao da estabilidade neutra e do ponto de indiferenga. Quando h& aceleragéo do
escoamento (dp/dx<0 ou dU./dx>0), o escoamento é mais estavel do que quando
0 escoamento esta desacelerando (dp/dx>0 ou dU./dx<0). Para nUmeros negativos

de A = (62/v)(dU,/ dx) , o Resy no ponto de indiferenga € menor do que 520.

O efeito da temperatura de superficie, ou da transferéncia de calor, pode ser esti-

mado considerando a dependéncia da viscosidade. Pode-se escrever, na superficie,

d?U —1 (du du
(d—yz)w " (d—y)w (d—y)w (G195

Se a superficie estiver numa temperatura mais alta que o escoamento de ar,

que:

Tw>T 209, O gradiente de temperatura na parede é negativo e o termo (‘;—;‘) <0
w

. O gradiente de velocidade na parede € positivo, logo, teremos (%) > 0 na
w

@y

dy?

€ condigao suficiente para instabilidade do escoamento. Assim, se o fluido estiver

parede. Para y — oo, o termo < ) < 0. Logo ha um ponto de inflexdo, que

sendo aquecido, o escoamento sofre uma instabilizagdo. Por outro lado, o resfria-

mento do ar causa uma estabilizagao.
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Figura C.2: Comparacoes das medicoes de Schubauer e Skramstad (1948) com as
previsoes de Tollmien em 1927 (SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

O efeito da temperatura pode ser descrito por:

Tw—Tx (duT
Re,'nd = (Reind)oo |:1 + T—Oo (d—iﬁ) Au(PrOO)‘| (016)
Para placas planas com Tw constante, A,(Pr.) = —1.2 . Outras condigées,

como fluxo de calor constante na parede ou densidade variavel com a temperatura
foram tabelas por HERWIG e SCHAEFER (SCHLICHTING; GERSTEN, 2000, apud).

A Fig. C.5 apresenta o efeito da temperatura de superficie nas curvas de estabi-
lidade neutra.

C.3 Estabilidade Linear por meio do Método e°

O calculo de engenharia mais utilizado para prever a transi¢cao, do regime laminar

para o turbulento, em escoamentos de camadas-limite em torno de aerofélios é o
chamado método e9.

O método €9 fornece respostas satisfatérias para objetivos de engenharia, pois
as pequenas perturbagdes, observadas na condi¢cdo de transigdo natural, permitem
a aplicacao da teoria de estabilidade linear com sucesso.

Porém quando o processo de transigdo natural é contornado (bypass), devido a

perturbacdes finitas de maior intensidade sofridas pela camada-limite, o mecanismo
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Figura C.3: Curvas de estabilidade neutra para varios gradientes de pressao,
representado pelo fator de gradiente de pressao A = (612 /v)(dUe/dx)
(SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

de amplificacdo nao-linear é dominante e o desenvolvimento da transicao ndao pode

mais ser descrito mais pelas equacdes de estabilidade linear.

C.4 Previsao do inicio da transicao laminar-
turbulenta

A equacao de Orr-Sommerfeld pode ser escrita como:

0*¢ ¢ : P¢ d?u
v (d_y4 — 2ad—y2 + Oz4¢) =] [(au —w) (d_y2 — 042¢) — aﬁqb] (C.17)

onde u é o perfil de velocidades na diregdo do escoamento e ¢(y) = ¢, + i¢;€é a

amplitude complexa da perturbagéo da funcao de linha de corrente v’, definida por:

SN

6yev_ ox

(C.18)

O comprimento de onda das perturbacdes € definido como A = 27r/a, onde
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Figura C.4: Resq no ponto de indiferenca em funcao do fator de gradiente de
pressao N\ = (612 /v)(dU,/dx) (SCHLICHTING; GERSTEN, 2000)

a = «a, + ia; € 0 numero de onda, e a frequéncia angular é definida comow = w, +
iw;. A amplificagcao espacial das perturbagdes € relacionada com « e a amplificagdo

temporal com w.

A equagao de Orr-Sommerfeld adimensionalizada é escrita como:

o 02 ) [P 0%
W?—ZQ,#§+Q7‘ = iRe - {(a,u—w) (—¢—af ) —a,d—y2 ]

onde,y=a-l , U=%, w=%eRe=2%

No escoamento ao longe (y — o), as condigbes de contorno séo:

J=0=(DP-&) o+ +&)(D+&)0=0 e (D+&) (DP+&)d=0 (C19)
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Figura C.5: Curvas de estabilidade neutra para varias temperaturas de parede T,
IT oo (WHITE, 2000)

onde
D=d/dy e &=0f, &=E+i-Re(ay-0U—0w) (C.20)

C.5 Descricao do Procedimento de calculo

Para calcular a transi¢éo utilizando o procedimento e” é necessario o calculo
das taxas de amplificacao (-«;) em funcdo de Re (ou x) numa faixa de freqiéncia

dimensional w* = & - Uy /I.

Os célculos de estabilidade linear sao precedidos pela solucdo da camada-limite
laminar, para dada distribuicdo de velocidade ao longe u.(x)e Re do escoamento
livre, que fornece o perfil de velocidades médio u(y) e sua segunda derivada u”(y).
A resolucéo da equacéao da estabilidade linear comega quando o escoamento atinge

Ued*

um valor de Res, = “975* um pouco maior do que o numero critico Res, ¢rit = ==, no

ramo inferior da curva de estabilidade neutra (a; = 0) num local x;.

O procedimento pode ser resumido em:

1) em xq, sabe-se u,u” e Re, acha-se o ponto 1 (fig 1), o, € w na curva de
estabilidade neutra («; = 0);

2) a partir do ponto 1, tragca-se a linha 1 com w* constante;

3) em x,, sabe-se u,u” e Re, acha-se o ponto 2 (fig 1), o, e w na curva de

estabilidade neutra («; = 0);
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4) a partir do ponto 2, traca-se a linha 2 com w* constante;
5) com Re do ponto 2 e w* do ponto 1 acha-se o ponto 1a ea = o, + iy;

6) encontram-se os pontos 2b e 1b de forma similar ao passo (5);

linha 1 ,
o / linha 2

1b linha 3
e
( la%b / 7
N -1 2r 7

P
D @ @

R

Figura C.6: Estratégia para calculo da transicao por meio do método e” (CEBECI,
2000)

Para cada freqiéncia dimensional w* (linhas na Fig. 11), a taxa integrada de
amplificacao (expoente n) é definida por:
X
n=—/ a; - dx (C.21)
x0
Onde x; é o valor de x na curva de estabilidade neutra para uma certa freqiéncia
(inicio das linhas 1, 2 e 3 na Fig. C.6), os valores de «; sao avaliados nos pontos na

linha de freqiiéncia constante (por ex. 1a, 1b) que cruzam os Re associados com os

locais x (no caso, x» € X3).

Este procedimento resulta em varias curvas de freqténcia constante, Fig. C.7,
gue tem como envelope o fator de amplificacdo maximo. A transicdo € computada
qguando o fator de amplificagéo atinge um valor entre 8 e 9 (CEBECI, 1989b; CEBECI,
1999).

De acordo com a teoria de amplificacao espacial (ARNAL, 1994), a amplitude de
onda A no ponto x pode ser relacionada com sua amplitude inicial de onda Ay no seu

ponto neutro Xy por:

A X
— = exp/ —q;dx (C.22)
Ao %

Smith e Gamberoni (1956) e, em paralelo, van Ingen (1956) correlacionaram
dados experimentais e verificaram que o fator de amplificacdo n era praticamente
constante (7<n<9) no ponto de transicdo medido. O que significa que a rota para a
transicdo é iniciada quando a onda T-S mais amplificada se torna e’ (= 1097) a &’

(= 8103) maior do que sua amplitude inicial.
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Figura C.7: Variagao do fator de amplificacao integrada com a distancia e
frequéncia para escoamento com gradiente de pressao nulo (CEBECI, 2000)

O principio do método e” é apresentado na Fig. C.8. Para cada frequéncia fixa
f,, associada com a frequéncia angular dimensional w* a onda passa primeiro por
uma regiao estavel, é amortecida até x,, amplificada até x;, e amortecida novamente

depois a jusante de x;.

A solucéo da equacao de Orr-Sommerfeld para célculo do fator de amplificagéo
integrada pode ser feita por meio de métodos assintéticos aproximados, no entanto,
a solucao numérica por meio de diferencgas finitas resulta em melhor aproximacao.
Cebeci (1989b), Cebeci (1999) recomenda o uso do esquema da caixa de Keller

(1970) seguindo o procedimento acima descrito.

O efeito da turbuléncia do escoamento livre pode ser parcialmente levada em
consideracao pela seguinte expressao empirica desenvolvida por Mack (CEBECI,
1989b; CEBECI, 1999):

n=-8,43—-24-InTu (C.23)

onde Tu = \{T? € o nivel de turbuléncia do escoamento livre. Pode-se notar que

se Tu=2.98%, o fator n=0, logo, a transicao é do tipo “bypass”, ou seja, 0s mecanis-

mos lineares de instabilizacao sdo contornados. Com base em dados experimentais

de aerofdlios, a Eq. (C.23) extrapola o uso da andlise linear de estabilidade para es-

coamentos com niveis turbuléncia mais altos. Entdo o método ndo € mais chamado

de €°, mais simde e". E importante notar que o limite critico de amplificacdo n;; = €°

pode nao ser observado em voos, que pode apresentar 11 < ng; < 13 (CEBECI,
1999).

A transferéncia de calor na parede pode desestabilizar (aquecimento) ou estabi-
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Figura C.8: O principio do método e” (ARNAL, 1994)

lizar (resfriamento) o escoamento laminar de gases. Arnal (1994) apresenta resulta-
dos satisfatorios nas comparacoes das previsdes do método e” com dados de testes

experimentais, no quais ha transferéncia de calor na parede.

C.6 Descricao Breve do Codigo STPD2

O programa STP2D de Cebeci (2004) consiste de uma rotina principal, MAIN, e
quatro subrotinas, VELPRO, CSAVE, NEWTON e NEWTONI. A descri¢cdo de cada

uma é a que se segue:

C.6.1 Sub-Rotinas do STPD2

MAIN Na rotina principal sao identificados o numero total de posicées x (NXT)
e posicao na qual se inicia o calculo de estabilidade (NX). Além disto também ¢é
identificado o requerimento para estabilidade neutra (/IXT = 0) ou transicdo. Para
este ultimo caso também é necessario especificar o numero de frequéncias a serem
calculadas; isto é feito escolhendo-se um valor entre 1 e 20 para a variavel IXT, na
qual o valor 1 implica no calculo para uma s6 frequéncia, 2, para duas frequéncias e

assim por diante.
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O calculo das curvas de estabilidade neutra requerem a especificagdo da velo-
cidade externa adimensional UE (/) (E ue/uoo) com funcdo da distancia até a su-
perficie S(/) (= s/L), em conjunto com o nimero de Reynolds R (= u..L/v), um
comprimento de referéncia L e velocidade UINF (u,,). O numero de Reynolds de
estabilidade é calculado utilizando-se R, dado por:

R, = Ts (%) R, (C.24)

O calculo dos autovalores o e w em NX = NXO0 (s = sp) também precisam de uma
estimativa inicial do numero de Reynolds correspondente ao seu valor em sp. Existem
diagramas com linhas de estabilidade ja construidas, sendo necesséria atencao 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 calculo dos perfis de velo-
cidade u e u” utilizados na equacéo de estabiliade. A subrotina NEWTON calcula a
estabilidade neutra, enquanto NEWTONI calcula os fatores de amplificacédo a; 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 0 uso do programa BLP2. Os valores de entrada KX
e NP, desta subrotina, referem-se a estagdo NX e aos pontos j, (J) nos quais 0s
perfis s&o calculados. Especificando-se U (J) (= f') e V (J) (= f”) como fungéo de
ETA(J) (= n;), UUDP (J) (= u") é calculado pela diferenciagéo de V (J) em relagao
an

CSAVE Esta subrotina calcula as solugdes da equacao de Orr-Sommerfeld para
um certo conjunto de o e w quando se necessita da curva de estabilidade neutra ou
quando se quer determinar a posi¢ao do inicio da transi¢ao, utilizando a, ou ;. A
subrotina CSAVE possui também possui o algoritimo de eliminacao de blocos para a

solucao de sistemas.

NEWTON Para estimativas iniciais de ALFA (= alpha,) e OMEGA (= w), a subro-
tina se utiliza do método apresentado em Cebeci (2004). Os valores das quantidades
de perturbagdo DALFA (= da,) e DOMEGA (= dw) séo calculados.

Apoés convergéncia das iteragdes, as frequéncias dimensionais WSO (IX) (= w*)

séo calculadas e mostradas para cada estagdo NX, e cada frequéncia correspon-
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dente, /X, junto a valores de a e w, € guardada e servem de estimativa inicial para a

proxima posicao NX.

Também s@o guardados valores de UM(=f), UMA(=df/oa),
UMO (= 0f,/0w), UMR (= 0f,/0R), UE e REY.

NEWTONI Para cada valor de frequéncia dimensional w*, um valor do fator de
amplificacao n é calculado. Este resultado € utilizado na solugéo da equagéao de Orr-

Sommerfeld com CLOGA correspondendo ao expoente n no método e”. O valor de

3 )
_ / (O‘_R) de (C.25)
o 5

n pode ser obtido por:
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APENDICE A - EFEITO DA TRANSFERENCIA
DE MASSA NA CAMADA-LIMITE TERMICA

A.1 Modelo de Evaporacio da Agua

Analise de sensibilidade do efeito da evaporacao na conveccao de calor

Fragcbes em Massa

M _ PvapG
208 = 29/18 - P,y — 11/18 - Pyape
Pyaps
Myz0s = b

29/18 . Par — 11/18' PvapS

Forca motriz (driving force) de transferéncia de massa

Mu206 — Mhz20s

B, =
" Mpz0s — 1
Propriedades termodinamicas
Ttime = Tar + Tagua +2Tagua

Tiime + 273,15\ 1°
PDjs = 2,634 - - *
298
Avaliacao da Transferéncia de Massa

Coeficiente de transferéncia de massa com efeito da transpiracao

g;:, = (hO/cpar) : Le§{3

Fluxo de evaporacao
Mevap = g, - In(1 + B)
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Avaliacao da influéncia da evaporacao na camada-limite térmica
Modelo: velocidade ao longe variavel (iterativo)

Coeficiente de transferéncia de calor para o modelo

h=hy-k

Parametro de insuflamento para transferéncia de calor do modelo

bh = My - cp,,./h

Fator para reducao do coeficiente de transferéncia de calor com insuflamento

pelo modelo
K In(1 + bh)

bh

Parametro de insuflamento para transferéncia de momento

Mevap

F= %P
par‘voo

A.1.1 Regime Turbulento

Célculo de hy para velocidade constante

0, 0287
t = .
0,8

—02 _ p,—04
Re; Pr ar

Vo o L

Nar/ Par
ho

Par * CPar * Voo

Re, =

St =

A.1.2 Resultados

Na Tabela A.1 € mostrado o efeito da variagdo da temperatura da agua sobre o

fator de reducao de h por hy.

As Figuras A.1(a) e A.1(b) mostram respectivamente o efeito da variagdo da tem-
peratura da agua no parametro de insuflamento Bj, e no fator de redugéo de h por
hy.
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Tabela A.1: Efeito da variacdo da Temperatura da Agua

Caso Tagua Meyap 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

em hg

0.70 0.75 0.80 0.85 0.90 0.95 1.0¢

Fator de Reducio

Parametro de Transpira¢io em By,

0.0 01 02 03 04 05 06 0.7

20 40 60 80 20 40 60 80
Tagua Tagua

(a) Fator de Reducao em hg (b) Parametro de Transpiragdo em By

Figura A.1: Parametros de Insuflamento

Na Tabela A.2 é mostrado o efeito causado na temperatura da agua modificando
a taxa de insuflamento F, o numero de Mach M, a altitude alt;,,e; € @ temperatura do

ar T,

A.1.3 Conclusao

De acordo com os resultados obtidos, quando a temperatura da agua esta abaixo
de 50°C a corregcao do numero de Stanton € menor do que 5%. Isto significa que
para os casos estudados no presente trabalho o efeito da transpiragéo é desprezivel.
Mesmo assim a correcao foi implementada no modelo de antigelo desenvolvido no

presente trabalho.

A.2 Validade da Correcao para Regime Laminar

A falta de dados experimentais no caso laminar pode ser suprida pela dispo-

nibilidade de solu¢des analiticas da camada-limite.O modelo proposto por Spalding
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Tabela A.2: Combinacgoes de M, T,,,alt; e € F
Caso Tagua Meyap hg Voo M T, altyne F
[C] [kg/(sm?)] [W/(m?K)] [m/s] [Ccl Ift]
1 28,87 0,006072 211,3 93,77 0,3 -30 0 0,00005
2 31,15 0,006076 213,9 99,39 03 O 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 03 O 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 Cin'/2G%
1/2
Goo  ( [y Gax)"

A comparacao é observada na Fig. A.2, onde as constantes Cy, C, e C; foram

definidas a partir de céalculos analiticos, considerando gradiente de pressao nulo. Na

Tabela A.3 observa-se os valores das constantes calculadas em funcéao de B. Foi

adotado um g/g* médio, integrando-se a equagdo acima numa corda de compri-

mento L.

A.2.1

Tabela A.3: Valores de C;, C, e C; para Pr = 0.7

Conclusao

B C C, C;

-09 185 0,05 1,1

-06 0812 0,15 1,3
0,0 0418 0,435 1,87
1,0 0,244 065 23
3,0 0316 1,15 3,3
9,0 0,060 1,90 48

Para o caso laminar, o modelo de correcao de coeficiente de transferéncia de

calor devido aos efeitos da transpiragao foi considerado satisfatério.
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L{) —
< - O  (Caso Laminar
— St _ In(1+B)
L ™ St ~ B
(=)
S
N ©)
o O
I I I I I I
0 2 4 6 8 10

Figura A.2: Comparacao do caso laminar com o modelo proposto

A.3 Validade da Correcao para Regime Turbulento

A.3.1 Condicoes do Teste

Para os casos simulados foram adotadas as seguintes condigbes: Temperatura
do ar entre 60°F e 70°F; Velocidade do ar entre 20 pés/s e 40 pés/s; Pressdo do ar

igual a 30 inHg.

Segundo Whitten (1967), a seguinte equagéao relaciona St com Reap,:

11’1 1 B 1.25
StPr’® = 0.0125Re, <%) (1 + B)**® (A1)

A.3.2 Resultados

Como pode ser observado nos graficos a seguir, 0 modelo proposto é coerente
com os dados experimentais da literatura (WHITTEN, 1967). A Fig. A.3(a) mostra
o comportamento do St em fungéo do Rea, para diferentes valores de F. J& a Fig.
A.3(b) apresenta a correcao de St em funcédo do parametro de insuflamento B. A
proximidade das linhas continuas aos dados experimentais, em ambos os graficos,

deixam claro que o modelo é representa satisfatoriamente os efeitos.

Kays e Moffat (1975) testaram o modelo de correcao com 14 condi¢oes de teste
diferentes, abordando os casos de insuflamento (F > 0) e sucgao (F < 0). O autor
conclui que o modelo fica satisfatoriamente préximo ao conjunto de pontos obtidos

experimentalmente, como observado na Fig. A.5.

A Fig. A.4 apresenta os resultados experimentais e os célculos realizados por

Whitten (1967) para os casos de degrau de transpiragdo, degrau de temperatura e
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Parametro de Insuflamento, B

Figura A.5: Correcao do Numero de Stanton para varios valores de F

degrau de ambos. Essas condi¢des de teste demonstram que ha um efeito de histéria
(inércia dinamica) do escoamento quando ocorrem mudancas subitas de condigdes
de contorno. Esses efeitos foram desconsiderados no presente modelo, pois as tem-
peraturas de superficie ficam abaixo de 50°C e a taxa de insuflamento é muito baixa

para esses efeitos fiquem importantes.

A.3.3 Conclusoes

O fator de correcéo k, adotado no presente modelo, adere a um grande numero

de resultados experimentais obtidos por Kays e Moffat (1975) e Whitten (1967).

Para as taxas baixas de insuflamento encontradas no presente trabalho, o efeito
instanténeo da transpiracdo na transferéncia de calor é considerado, mas os efeitos

sdo desprezados.

A correcao de St foi implementada no programa de simulacao de antigelo para as
regides laminares e turbulentas, mesmo que, no casos-teste adotados no presente
trabalho, a temperatura de superficie seja menor que 50°C e a corregdo seja menor

do que 5%.
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APENDICE B - VERIFICACAO DOS
RESULTADOS NUMERICOS PARA 0S CASOS
ERCOFTAC

B.1 Definicao dos Casos

Tabela B.1: Casos Selecionados ERCOFTAC

casos T3A T3AM T3C2 T3C5

Re, (106 053 202 06 1,13
Tu [%] 30 087 24 245
Voo[m/s] 52 1953 567 9,65
poo [kg/m?] 121 1,19 1,18 1,21

B.2 Fatores Criticos de Amplificacao

O fator de amplificagdo maxima das instabilidades lineares, n.;, desenvolvido
por Mack (1977) para escoamentos de baixo Tu com base em resultados da analise
linear, é dado por:

Nerig = —8,43 — 2,4 - In (TU') (B.1)

Para obter resultados para niveis de turbuléncia mais altos, Tu > 2.98%, Drela

(1998) modificou a 5.14 com a definicao de:

, Tu
Tu' = 2,7tanh (B.2)
2,7

Com base em dados experimentais, van Ingen (2008) prop6s que a regiao de
transigao laminar-turbulenta poderia ser estimada por meio da analise de estabilidade
linear levando em consideragao os efeitos da turbuléncia ao longe. A correlagéo para

0 inicio da transicao proposta pelo autor é:
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N, = 2,13 — 6,1810 - log (Tu) (B.3)

E o término da regiao de transigao € dado por:

N, =5 — 6,1810 - log (Tu) (B.4)
B.3 Caso T3A
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Figura B.1: Caso T3A - coeficiente de Atrito - C; - Tu = 3,0% - gradiente de pressao
nulo ao longo da placa - correlacao algébrica
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Figura B.2: Caso T3A - Tu = 3, 0% - gradiente de pressao nulo - correlacao algébrica
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Figura B.3: Caso T3A - Tu = 3,0% - gradiente de pressao nulo - estabilidade linear
diferencial

Tabela B.2: Caso T3A- Tu = 3,0%

CasoS Numack Narela Ny N,

s[m] 0,300 0,846 0,300 1,533
f[Hz] 52,02 34,46 52,02 26,76

T T T T T T T 18
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Figura B.4: Caso T3A - Tu = 2,9% - gradiente de pressao nulo - estabilidade linear
diferencial

Tabela B.3: Caso T3A- Tu = 2,9%

CasoS Npmack Narea Ny N,

s[m 0387 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 - C; - Tu = 0, 87% - gradiente de
pressao nulo ao longo da placa - correlacao algébrica
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Tabela B.4: Fatores Criticos de Amplificacao - Caso T3AM - Tu = 0,87%

Cas0S  Npack Ngrela N; N,

s [m] 0,621 0,636 0,527 1,250
f[Hz] 26599 265,99 310,73 189,36
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L BLP2C 4
[ ) 5+ -
L 4 al
[ [ ] 7 >
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S . S 3l ngeMak o
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C o ] 2
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Figura B.10: Caso T3AM - Tu = 0, 34% - gradiente de pressao nulo - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.5: Fatores Criticos de Amplificagcao - Caso T3AM - Tu = 0, 34%

CcasoS  Npack  Ndrela N; N,

s [m] 1,250 1,250 1,123 1,250
f[Hz] 189,36 189,36 189,36 189,36
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Figura B.15: Caso T3C2 - Tu = 2,0% - gradiente de pressao variavel
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Figura B.16: Caso T3C2 - Tu = 2, 4% - gradiente de pressao variavel - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.6: Fatores Criticos de Amplificacao - Caso T3C2 - Tu = 2,4%

CasoS Numack Narela Ny N,

s[m] 1,167 1,167 0,944 1,167
f[Hz] 815 8,15 4949 8,15
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Figura B.17: Caso T3C2 - Tu = 3.0% - gradiente de pressao variavel - estabilidade
linear diferencial

Tabela B.7: Fatores Criticos de Amplificagcao - Caso T3C2 - Tu = 3,0%

CasoS Npmack Narea Ny N,

s[m] 0950 1,183 0,950 1,183
f[Hz] 47,71 472 47,71 4,72
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B.6 Caso T3C5
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Figura B.18: Coeficiente de atrito - C; - Caso T3C5 - Tu = 2,45% - gradiente de
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Tabela B.8: Fatores Criticos de Amplificagcao - Caso T3C5 - Tu = 3,0%

Cas0S Nmack Ndrela N; N,
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 Literatura

Baixar livros de Literatura de Cordel
Baixar livros de Literatura Infantil
Baixar livros de Matematica

Baixar livros de Medicina

Baixar livros de Medicina Veterinaria
Baixar livros de Meio Ambiente
Baixar livros de Meteorologia
Baixar Monografias e TCC

Baixar livros Multidisciplinar

Baixar livros de Musica

Baixar livros de Psicologia

Baixar livros de Quimica

Baixar livros de Saude Coletiva
Baixar livros de Servico Social
Baixar livros de Sociologia

Baixar livros de Teologia

Baixar livros de Trabalho

Baixar livros de Turismo
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