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RESUMO

A formacgao de gelo numa aeronave pode afetar de varias
maneiras suas caracteristicas de voo, tais como: diminuicdo da
capacidade de sustentagdo, aumento do arrasto, aumento do peso,
diminuig&o da eficiéncia de alguns equipamentos, etc.

Por isso, a determinagao precisa das regides da aeronave
onde pode ocorrer a formagao de gelo € fundamental para o projeto de
sistemas capazes de prevenir a sua formagao. Para isto, € necessario o
conhecimento da curva de coeficiente de coleta local de goticulas de
agua, que mostra a regido onde ocorrera o acumulo de gelo.

Uma analise tedrica, que considera um escoamento
potencial sem efeitos viscosos e a segunda lei de Newton para o
acoplamento das forgcas atuantes sobre a goticula de &agua, foi
desenvolvida e os resultados foram obtidos através de uma simulagao
numérica baseada no método dos painéis para a determinagdo da
trajetoria da goticula em relagao ao perfil aerodinamico.

Para a determinagdo dos limites de coleta local,

desenvolveu-se um modelo baseado no método de Newton-Rhapson, em

que, a partir da definicdo de duas trajetorias, obtém-se os limites de coleta

local.

Uma vez definido o modelo, analisou-se os efeitos
provocados pela parede de um tunel de vento sobre a curva de
coeficiente de coleta local diminuindo a distancia existente entre a
superficie do perfil aerodindmico e a parede do tunel.

Os resultados foram avaliados através da comparagéo
com resultados experimentais e tedricos existentes na literatura,
proporcionando uma validagéo do programa desenvolvido.

Palavras chaves: 1) Tunel de vento; 2) Perfis aerodinamicos; 3) Coleta de
goticulas de agua; 4) Coeficiente de coleta local;
5) Distribuigdo de Pressao.
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ABSTRACT

The act of forming ice on aircrafts can affect their flight
characteristics in several ways, such as: decrease of the lift capacity,
increase of weight, decrease of the efficiency of some equipement, etc.

The exact determination of the aircraft section where it can
occur is fundamental for the project of systems to prevent from ice. So, it's
necessary to know the water droplet local collection coeficient curve, that
shows the region where the ice accumulation will be occurring.

A theoretical analysis that consider a pontential flow
without viscous effects and the Newton second law for the acting forces
coupling on the water droplet was developed and the results was obtained
by a numerical simulation based on panel method to determine the

trajectory of the water droplet relative to the aerodynamic profile.

To determine the limits of local collection a model based
on Newton-Rhapson method was developed, and from the definition of
two trajectories we got the local collection limits.

Once the model was defined, it was analyzed the effects
caused by a wind tunnel wall on the coeficient of local collection curve.

The results was evaluated through the experimental and
theoretical results available in the specialized literature, providing a

validation of the developed program.

Password: 1) Wind tunnel; 2) Aerodynamic profile; 3) Water collection;

4) Coeficient of local collection; 5) Distribution of pression.
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Capitulo 1

Introducao

1.1 - Introdugao:

Assim que o Homem comecgou a voar mais alto, e por um
maior intervalo de tempo, um problema, a época aparentemente sem
solucdo, deixava-o desanimado: a formagdo e o acumulo de gelo nas
aeronaves.

Este fenébmeno acontecia todas as vezes em que uma
aeronave atravessava uma massa de ar umido cheia de vapor d'agua na
condigdo metaestavel, isto €, uma condi¢cdo de temperatura e pressdo de
vapor saturado onde, sofrendo-se uma mudanga brusca de pressdo na
mesma temperatura ocorre sua solidificagao.

As condigbes mais propicias para formagéo de gelo sdo
encontrados entre altitudes variando de 900 a 7200 m (2700 a 21000
pés). Isto ocorre uma vez que acima de 7200 m, dificilmente havera agua
liguida em quantidade apreciavel e, abaixo de 900 m, devido aos ventos e
poeira, dificilmente se atingira uma condigdo metaestavel.

No entanto, embora raro, pode-se encontrar ocorréncias

de gelo em outras altitudes.
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O processo de condigdo metaestavel é influenciado por
um grande numero de fatores, tais como: temperatura ambiente, tamanho
da goticula, presenga de agentes nucleadores (ventos, poeira, etc.).

Contudo, a formagdo e acumulo de gelo depende de
outros fatores, como: Condigées de véo (velocidade do perfil, angulo de
ataque e altitude do véo); Condigées do perfil (geometria do perfil - asa,
empenagem, estabilizadores, ...) e; sistema de protegdo contra a
formacgéao de gelo.

A combinagdo destes fatores € que definem a forma do
gelo acumulado.

Tipicamente, sdo identificadas trés formas basicas de
formacéo de gelo:

- Gelo “glaze™ trata-se da formacdo de gelo mais comum.

O nome ‘glaze” vem do inglés “glass” devido a sua aparéncia

envidragada. E um gelo duro, com uma rapida taxa de crescimento e

possue um formato “chifrudo”, modificando bastante a geometria do perfil

aerodinamico, como observado na figura 1.1;

Figura 1.1 - Gelo Glaze
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- Gelo “rime”. este tipo tende a acompanhar a geometria
do perfil, provocando uma pequena deformagéo no perfil. Sua aparéncia
leitosa & devida ao acumulo de ar durante o processo de congelamento

instantaneo, como observado na figura 1.2;

Gelo Rime

Perfil eerodinémicoLf’

Figura 1.2 - Gelo Rime

- Gelo misto: corresponde a uma combinacao entre o gelo

glaze e o rime, como mostrado na figura 1.3.

Gelo Misto

Figura 1.3 - Gelo Misto

Os danos causados pelo acumulo de gelo sobre o
funcionamento dos sistemas de uma aeronave, indicado na figura 1.4,

podem ser assim resumidos:
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- Diminuigdo da forga de sustentagdo: o acumulo de gelo
sobre a superficie do perfil ocasionara o aumento do peso da aeronave e
modificagdo na sua geometria;

- Aumento da resisténcia ao avango: com a formagéo do
gelo de maneira irregular atras dos bordos de ataque e sobre as
protuberancias, aumentara a forca de arrasto do perfil provocando a
diminui¢do da velocidade da aeronave;

- Diminuicdo da eficiéncia do sistema de propulsdo: em

um sistema turbo-hélice os depdsitos de gelo irregularmente distribuidos

sobre as pas da hélice causardo vibragdes e distorgdes da geometria da

hélice, causando a perda de poténcia efetiva. Ja para o caso de turbina, o
acumulo de gelo no bordo de entrada provocara uma modificagdo na
vazao de ar absorvida, afetando n&o apenas a eficiéncia da turbina mas
também a todos os sistemas conectados; além disso, pedagos de gelo
podem provocar danos internos ao equipamento.

- Diminuigdo da visibilidade: o gelo formado no parabrisa
impedira parcialmente ou totalmente a visibilidade dentro da cabine de
controle;

- Perda dos comandos de véo: a formagédo do gelo na
empenagem e asa da aeronave podera provocar o travamento dos
comandos de véo (flap, leme, ...).

Com relagdo a intensidade do acumulo de gelo, pode-se

dividir em:
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- Severa: a taxa de crescimento é tal que um sistema de
protecdo contra a formagdo de gelo ndo é suficiente para evitar o
acumulo;

- Moderada: a taxa de crescimento é tal que para um

pequeno tempo de exposigdo, o sistema de protegdo ativado é suficiente

para evitar o acumulo;

- Leve: com um sistema de protecgédo ativado consegue-se
evitar totalmente a formagéo do gelo;

- Tracos: a quantidade de gelo formado sobre o perfil
aerodinamico acaba ndo o prejudicando, isto €, a influéncia sobre o

escoamento & desprezivel.
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Figura 1.4 - Danos causados pela formagéao do gelo
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As partes da aeronave sujeitas a formagéo de gelo séo

mostradas na figura 1.5.

EMPENAGEM /g:\\

Figura 1.5 - Areas da aeronave que requerem proteg&o contra gelo

Afim de resolver o problema de formagdo de gelo,

passou-se a revestir as asas, tirantes e suportes das aeronaves, com
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materiais polidos e escorregadios. Porém, apesar de todos os cuidados, o
gelo continuou a se formar, principalmente nos bordos de ataque das
asas, estabilizadores (horizontal e vertical), parabrisas, radar, hélices e
antenas.

Este assunto despertou o interesse de muitos estudiosos,
principalmente do quimico Willian C. Geer, da B.F.Goodrich.

As pesquisas de Geer levaram-no a conclusdo de que o
gelo formado nas aeronaves em voOo teria que ser eliminado por
processos mecanicos, isto é, o gelo teria que ser quebrado. Em 1930,
Geer projetou uma espécie de galocha de borracha, aplicada sobre o

bordo de ataque de cada uma das partes mais expostas ao problema de

formacédo de gelo, e capaz de ser inflada pela pressdo do ar a ser nela

injetada, mostrado na figura 1.6 . Tal dispositivo ainda é utilizado por
muitos fabricantes de aeronaves.

Com o desenvolvimento tecnologico durante os anos
seguintes, fixaram-se duas metodologias freqliientemente empregadas
contra a formagéao de gelo: uma metodologia permite que o gelo se forme
sobre a superficie do perfil para depois remové-lo. A outra metodologia

evita a formagao do gelo sobre a superficie.
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GALOCHA

%,:LLOAE:A S — NAO INFLADA

GALOCHA
GALOCHA
NAO INFLADA INFLADA

No sentido da linha da envergadura No sentido da linha da corda

Figura 1.6 - Galocha de borracha

Os sistemas que ndo permitem a formagédo do gelo sédo
conhecidos como sistemas anti-gelo, enquanto aqueles que visam a
remocado do gelo apds sua formagao sdao conhecidos como sistemas de-
gelo.

Para sistemas de-gelo tem-se:

- Sistemas mecanicos: correspondem ao sistema
desenvolvido por Willian C. Geer.

- Sistemas que utilizam fluidos de prote¢do: mostrado na
figura 1.7, as regi6es de ocorréncia de gelo sdo construidas de um
material poroso que permite a passagem de um fluido. A fung¢édo deste
fluido & abaixar o ponto de congelamento da agua que atinge o perfil.

Quando o gelo esta formado e se quer retira-lo, € injetado o fluido,
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baixando o ponto de congelamento da agua. Entdo, o gelo derrete e
perde a aderéncia com a superficie do perfil. O gelo é entdo retirado por

forgcas aerodinamicas.

SUPERFICIE
POROSA

Figura 1.7 - Sistema que utilizam fluidos de protegao

Entre os sistemas de anti-gelo destacam-se:

- Sistemas térmicos: este sistema utiliza jatos de ar

quente sangrados da turbina, e depois direcionados para a superficie a

ser protegida contra a formagdo de gelo, como mostrado na figura 1.8.
Os sistemas de anti-gelo térmico podem se dividir em dois tipos: sistema
térmico que, como o proprio nome diz, fornece calor suficiente para
evaporar toda a agua que atinge a superficie aquecida e, sistema térmico
“running wet” que fornece apenas calor para prevenir o congelamento da

agua que atinge a superficie do perfil.
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JATO DE AR
QUENTE
\

SUPERFICIE
DE OCORRENCIA _J
DE GELO

SAIDA DE AR

Figura 1.8 - Sistema Térmico
- Sistemas Elétricos: em geral sdo sistemas que utilizam
resisténcias elétricas para aquecer a superficie acima da temperatura de
congelamento. Estes sistemas tem utilizagdo limitada para a protecdo de

pequenas areas devido ao peso dos equipamentos necessarios.

ELETRICAS

Figura 1.9 - Sistema Elétrico
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- Sistemas Jet-blast: este sistema €& utilizado apenas nos
parabrisas. O ar sangrado do motor é direcionado sobre a superficie do
parabrisa pelo lado externo da aeronave. Devido ao ar aquecido e a
velocidade com que este ar atinge o vidro do parabrisas por fora, pode-se
evitar a formacgéo de gelo sobre a sua superficie.

Durante as décadas de 40 e 50, foram elaboradas
algumas pesquisas experimentais no centro espacial americano (NASA
Lewis Research Center) para alguns perfis conhecidos na época (Naca
0012, Naca 65-2-015, Joukowski, Naca 65-3-015 e outros).

Com o desenvolvimento dos computadores nas ultimas
décadas, observou-se o surgimento de um novo campo de pesquisa,

direcionado para a simulagdo numérica do fenémeno de formagdo de

gelo. As principais vantagens observadas na utilizagdo desta nova

metodologia s&o:

- Baixo custo operacional: trata-se da maior vantagem
desta metodologia pois, o custo para executar um programa € muito
menor comparado com os custos envolvidos em um estudo experimental;

- Rapidez: um projeto pode ser analisado verificando-se
uma centena de diferentes configuragbes em um pequeno intervalo de
tempo, otimizando o seu desenvolvimento. Para uma investigagédo

experimental idéntica, o tempo de estudo seria bem maior.
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1.2 - Historico do desenvolvimento:

Inicialmente centralizou-se o desenvolvimento sobre a

evolugdo das trajetérias das goticulas de agua até resultar o choque

sobre a superficie de um perfil aerodinamico.

Langmuir e Blodgett [1] desenvolveram uma formulacdo
matematica do célculo das trajetorias das goticulas em 1946.

Durante as décadas de 40 e 50 uma série de calculos
foram executados sobre alguns perfis bidimensionais pelo “NASA Lewis
Research Center”.

Depois, Drosch e Brun [2] calcularam a trajetéria das
goticulas para uma superficie cilindrica, utilizando resultados para um
fluxo perpendicular ao cilindro e aplicando uma transformagédo para
considerar o fluxo ao longo da envergadura.

Os métodos descreveram apenas a possibilidade de
calcular o impacto das goticulas e a distribuigdo de coleta local de
goticulas de agua ao longo da superficie de um perfil. Tal informagéo
poderia fornecer para@metros necessarios para o projeto de sistemas
anti/de-gelo (regido onde deve ser instalado e a energia necessaria para
evitar a formagé&o ou destruir o gelo). Entretanto, se agua escoar ao longo
da superficie do perfil, certamente a localizagdo do sistema de anti/de-

gelo tera que ser modificada.
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Os métodos mais conhecidos sdo os de Ackley e

Templeton [3], Lozwski et al. [4], Hankey e Kirchner [5], Cansdale e Gent
[6], Guffond [7], cddigo Lewice (NASA) [8] e ONERA (FRANGCA) [9]. Todos
estes métodos aplicam essencialmente o mesmo modelo de formagéo de
gelo, diferenciando-se apenas no gerenciamento das condigées de

contorno e no calculo do coeficiente de coleta local de goticulas de agua.
Métodos mais utilizados:

Os métodos de analise de formagdo de gelo serdo
avaliados nesta segao.

Em uma simples descri¢gdo, a determinagdo de acumulo
de gelo consiste de quatro etapas:

a) Calculo do escoamento em torno do perfil.

b) Calculo da trajetdria da goticula.

c) Balango energético

d) Determinagdo da geometria do gelo formado.

Em muitos cddigos de acumulos de gelo, o calculo do
escoamento em torno do perfil é feito considerando-se a hipétese de
“escoamento potencial”.

Em cddigos bi-dimensionais, estes métodos iniciam
dividindo o perfil em pequenos segmentos ou painéis. Uma densidade dos

vortices, constante nao conhecida, é distribuida ao longo de cada painel.
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Pela imposi¢cdo das condi¢gbes de contorno conhecidas, um sistema de
equagoes algébricas lineares pode ser formado para a determinagdo das
densidades dos vortices. Estas equagdes podem ser resolvidas e entdo
os valores das fungdo corrente podem ser calculados para qualquer ponto
no escoamento. As componentes das velocidades para qualquer ponto
podem ser calculados diferenciando-se a fungéo corrente. O método dos
painéis aproximado tem algumas vantagens. Ndo € necessario um célculo
de uma malha externa ao perfil aerodinamico, evitando-se assim, criar um
gerador de malha para uma geometria complicada. Isto também facilita a
realimentacédo do calculo do campo de escoamento para a determinagéao
da geometria do gelo acumulado. Estes métodos sdo também rapidos,
podendo ser executados eficientemente em computadores de pequeno
porte, isto €, microcomputadores.

Os métodos que consideram o escoamento potencial

apresentam também algumas desvantagens. O calculo do fluxo ndo é

fidedigno para grades angulos de ataque e, eventualmente, quando
existe uma pequena camada de gelo sobre a superficie do perfil.
Adicionalmente, quando a geometria do gelo resulta muito complexa para
0 escoamento potencial, os resultados podem tornar-se pouco confiaveis.
Finalmente, na regido proxima dos vértices dos painéis, a solugdo do fluxo
tende para altos valores de velocidade erradamente, o que pode resultar

na distor¢gdo das trajetdrias das goticulas. Este problema tem sido evitado
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pela restrigdo do crescimento da velocidade do escoamento préximo da
superficie do perfil.

Entretanto, existem condigbes para os quais pode ser
mais util se ter um método de calculo aerodinamico alternativo.

Alguns meétodos alternativos foram desenvolvidos para o
calculo do fluxo do escoamento.

Cebeci [10] aplica um método de condigdo de contorno

interativo, no codigo LEWICE, para permitir o calculo da formagdo do

gelo. Sua aproximagao utiliza um método de calculo para o escoamento

potencial padréo para determinar a forma do gelo e entdo aplica-se a
condigdo de contorno interativa para a definigdo da sustentagdo e arrasto
do perfil devido ao gelo formado. Este codigo baseia-se em calculos de
escoamento potencial e de camada limite, separadamente. A interagdo
da camada limite com o campo de pressao pode influenciar o valor final
dos coeficientes de sustentagao e de arrasto.

Metodos baseados nas equagbes de Euler e Navier-
Stokes foram também desenvolvidos para serem utilizados para o calculo
de formacgéo de gelo.

Tipicamente, o campo de velocidade necessario para o
calculo do acumulo de gelo requer somente a solugdo das equagdes de
Euler. Entretanto, se as taxas de transferéncia de calor sdo desejadas
para o balango energético na determinagéo do acumulo de gelo, utilizam-

se as equagoes de Navier-Stokes e da energia.
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Potapczuk [11] usou o cédigo ARC2D para avaliar os
efeitos do acumulo de gelo e comparou os resultados com informagées
experimentais. Ele & geralmente incomporado no cédigo LEWICE.

Os métodos baseados no uso de malhas para o célculo
de gelo sofrem da dificuldade em se definir a espessura do gelo formado
sobre a superficie do perfil. Visando superar este problema, alguns
trabalhos recentes tém utilizado um gerador de malha ndo estruturada
para as equagOes de Navier-Stokes. Caruso [12] desenvolveu um gerador
o qual simplifica a criagdo de uma nova malha para o caso em que o gelo
esta desenvolvido. Este cddigo vem sendo frequentemente modificado

para ser incluido nas rotinas, do codigo LEWICE, que s&o responsaveis

pelo calculo das trajetorias das goticulas e do calculo do acumulo do gelo.

O método dos painéis é extremamente desenvolvido e
pode ser executado rapidamente. Por outro lado, os métodos baseados
em geragao de malha requerem um consideravel recurso computacional e
tempo de execugéo.

Alguns métodos alternativos, baseados na solugdo de um
escoamento potencial, tem sido recentemente usados para calcular a
trajetoria das goticulas. Estes métodos permitem incluir os efeitos
viscosos e podem deste modo estender a faixa de velocidade. Estes
baseam-se na equagdo do escoamento potencial discretizada através do

método das diferengas finitas e geradores de malhas.
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1.3 - Objetivos do desenvolvimento

O objetivo do desenvolvimento deste trabalho sdo de:

1) o desenvolvimento de um coédigo para calcular as
trajetorias de goticulas sobre um perfil aerodinamico e determinar as
curvas de coeficiente de coleta local, visando a utilizagdo de
computadores de pequeno porte e um pequeno periodo de execugao;

2) analise dos efeitos provocados pela parede de um
tinel sobre a curva de coeficiente de coleta local e distribuicdo de presséo
nas regides do intradorso e extradorso do perfil.

Para isto, o cddigo desenvolvido baseou-se no método
dos paineéis, descrito anteriormente, e outros métodos classicos como o

método de Runge-Kutta de 42 ordem e o método de Newton-Rapson.
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Capitulo 2

Modelagem das trajetorias das goticulas e da

curva de coleta local

2.1 - Introdugao:

Apresentam-se neste capitulo os modelos utilizados para
o célculo das trajetdrias das goticulas sobre um perfil aerodinamico e a
curva de coeficiente de coleta de goticulas local, juntamente com as
hipéteses utilizadas no desenvolvimento do modelo.

Inicialmente serdo apresentados a analise das forgas
atuantes sobre uma goticula durante a sua trajetéria, o modelo do calculo
da trajetoria, da determinagéo dos limites de impacto de goticulas e da
curva de coleta local.

Também, sera apresentado o fluxograma do programa

desenvolvido para a simulagéo do fendmeno em questéo.
2.2 - Analise das forgas atuantes sobre as goticulas de agua:

Durante o desenvolvimento de um modelo capaz de

representar melhor a realidade das forgas atuantes sobre um goticula de
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agua, foi necessario considerar algumas hipéteses em relagdo as
possiveis forgas atuantes e a geometria da goticula.

Como as forcas atuantes sobre a goticula sdo
diretamente relacionadas com a sua geometria, a primeira hipétese foi a
determinagdo da melhor geometria para representar a goticula.

Sabendo-se que a sua ordem de grandeza é o micron,
utlizou-se uma geometria esférica, uma vez que, as caracteristicas
geométricas de uma goticula desta grandeza aproxima-se muito de uma
esfera.

Uma vez determinada a geometria a ser utilizada na

representagdo da goticula, passou-se entdo a analisar todas as forgas
atuantes sobre a goticula.

As forcas atuantes mais importantes na goticula s&o:

e Forga gravitacional: corresponde a forga provocada pela aceleragdo

da gravidade sobre a massa da goticula.

- —>
Fo=m *g (2.1)

Para alguns autores, esta forgca € desprezivel. Porém,
apos uma analise dos seus efeitos, concluiu-se que a sua componente
ndo é desprezivel para as condiges onde a grandeza das goticulas
supera a 100 pum. Além disso, a sua contribuicdo aproxima os
resultados experimentais e os simulados, como sera observado

posteriormente.
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Estes efeitos podem ser observados na regido
correspondente aos limites de impacto, figura 2.1, e nas trajetorias das

goticulas, figura 2.2, que seréo definidos posteriormente.

Com efeito da gravidade

Sem efeito da gravidade

s/c [m/m]

Figura 2.1 - Efeitos da forga gravitacional sobre a curva de coleta local
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Com efeito da gravidade

Sem efeito da gravidade

0.30
x/c [m/m)]

Figura 2.2 - Efeitos da forga gravitacional sobre a trajetoria das goticulas

Analisando as figuras 2.1 e 2.2 conclui-se que os efeitos

provocados pela forga gravitacional realmente ndo sdo despreziveis,

sendo, portanto, considerados neste modelo.

e Forca de sustentagdo: uma vez considerada uma geometria esférica

para representar a goticula, esta componente torna-se nula, visto que

a geometria adotada é simeétrica.

—> = -2
FL:%*CL*AP*pa*Vd—-Va
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e Forga de arrasto: para a determinagdo da forga de arrasto, utilizou-se
a expressdo de Lozowski e Oleskiw [13], que determina o coeficiente
de arrasto em funcdo da variagdo entre a velocidade da goticula e do
escoamento em seu contorno. Com esta variagédo calcula-se o nimero
de Reynolds para a determinagdo dos coeficientes de arrasto local
através das equagles 2.4.a, 2.4.b e 2.4.c. Com a determinagdo do
coeficiente de arrasto, utilizou-se a equagao 2.3 para determinar a
forca de arrasto em cada ponto da trajetéria da goticula. Assim,
podem-se aproximar da deformagdo que realmente ocorre na
geometria da goticula devido a variagao existente entre as velocidade
da goticula e do escoamento quando esta se aproxima da regido de

perturbagado provocada pelo perfil aerodinamico.
5

Fy=Y5%Co*4,%p, *[Va-,

Onde Cd corresponde ao coeficiente de arrasto [14].
Re < 0.01 Cp=24/Re (2.4.a2)

0.01 < Re <5 Co=24/Re + 2.2 (2.4.b)

5 < Re < 5000 Cp=0.2924 (1 +9.06 Re?®) 2 (2.4.c)

Re = Vd_Va

zrdpa - = |
Ha
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Na figura 2.3 mostra-se as forgcas relacionadas
anteriormente em uma condi¢gdo em que o angulo de ataque do perfil

aerodinamico é variavel.

Figura 2.3 - Forcas que atuam sobre a goticula

2.3 - Calculo da trajetdria da goticula:

Apo6s analisar as forgas atuantes sobre a goticula,
iniciou-se o modelamento para determinar a velocidade e o
deslocamento da goticula ponto a ponto na sua trajetéria em relagéo a

um perfil aerodindmico. Assim, para relacionar cada forga na

determinacdo da velocidade da goticula utilizou-se a segunda lei de
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Newton, definida pela equagao 2.6, que relaciona a somatéria das forgas
atuantes com o produto da massa de um objeto pela sua aceleragéo.
Portanto, pode-se acoplar as forgas atuantes sobre a
goticula, apresentada, anteriormente, através da equagdo 2.6. Desta
forma, substituindo as equagbes 2.1, 2.2 e 2.3 na equagdo 2.6

determina-se a equagéo 2.7.

Zl?=m"‘é> (2.6)

—> — - o
Fe+Fp+ Fr=m*a (2.7)

Como apresentado no item 2.2, a for¢ca de sustentagdo é

nula, resumindo a equagéo 2.7 em:

Substituindo as equagdes 2.1 e 2.3 em 2.8, tem-se:

—> — 5[ —>
m*g+ U*xCy*d,*p, *Va=V,| =m*a (2.9)

Isolando a componente da aceleragao,

512

—> —»
om *g+%_*CD*Ap*pa*Vd_Va
a

m
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Desenvolvendo-se a equagao 2.10 para um sistema de
coordenadas bidimensional determina-se duas componentes da
aceleragéo da goticula na direcdo dos eixos x e y conforme apresentado
nas equacgdes 2.11 e 2.12.

m * g*sen a+'l'-é*CD*Ap*pa*Vd~V; ?
£ 2.11)

m

m *g*cos a+ _Lé*CD*AP*pa*Vd—Vﬂ ’

,\b

m

Uma vez determinada a aceleragdo da goticula em cada
ponto de sua trajetoria, pode-se obter a sua velocidade e o seu
deslocamento integrando-se uma e duas vezes, respectivamente.

Assim, para o calculo da trajetdéria das goticulas em

relagdo a superficie de um perfil aerodinamico, utilizou-se o método de

integracdo de Runge-Kutta de 42 ordem para determinar as velocidades
e o deslocamento a ser incrementado na posi¢do atual. Desta forma,

calcula-se a trajetoria da goticula ponto a ponto.
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2.4 - Determinagao dos limites de impacto:

Apos concluido o modelo para a determinagdao da
trajetéria da goticula, iniciou-se um novo modelo para a determinagao
dos limites que definem as trajetorias das goticulas que irdo colidir com a
superficie do perfil aerodinamico.

Inicialmente, calcula-se uma linha de escomento inverso
em fungdo das caracteristicas geometricas do perfil, isto &, determina-se
os pontos na diregdo do eixo y nas regides do intradorso e extradorso.

Uma vez determinado os pontos mais extremos do perfil,

deslocam-se estes pontos nas diregdes opostas a superficie do perfil em

fungdo do comprimento da corda.

Apos algumas andlises, conclui-se que a minima
distancia necessaria € 1% do valor da corda, conforme observado na

figura 2.4

Figura 2.4 - Linha inversa de escoamento
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Determinado o ponto inicial, calcula-se o linha de
escoamento inverso a uma distancia do bordo de ataque de 4 vezes ao
comprimento da corda do perfil analisado.

Com a determinagédo do ponto inicial das trajetérias das
goticulas, comega-se a determinar os pontos limites do impacto superior
e inferior de goticula através de uma modelo baseado no método de
Newton-Rapson, isto €, calcula-se inicialmente uma trajetéria de uma
goticula e analisa-se a ocorréncia ou nédo do impacto sobre a superficie

do perfil aerodinamico. Caso ndo ocorra o impacto da goticula com o

perfil, calcula-se uma nova trajetéria, deslocando-se o ponto inicial no

eixo y na diregcdo do perfil até a obtengcdo de uma trajetoria que colide

com o perfil, conforme observado na figura 2.5.

Figura 2.5 - Determinagéo dos limites de impacto

Uma vez determinadas duas trajetorias, uma atingindo o
perfil e outra ndo, comega-se a calcular entre estes dois pontos outras

trajetorias até determinagcdo de uma tangente ao perfil.
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Assim, determinam-se os limites superior e inferior de
impacto das goticulas sobre a superficie do perfil, conforme observado

na figura 2.6.

Figura 2.6 - Limites de impacto.

2.5 - Determinagao da curva de coleta local:

Uma vez determinadas duas trajetdrias tangentes ao

perfil aerodindmico que definem os limites superior e inferior de impacto

de goticulas, calcula-se a curva de coeficiente de coleta local que define

a quantidade de agua que € coletada pelo perfii com relagdo a
quantidade de agua existente entre as trajetérias que definem os limites
de impacto de goticulas.

Desta forma, o modelo utilizado neste célculo baseou-se

na comparagao entre as distancias existentes dos pontos iniciais das
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trajetorias das goticulas com os seus respectivos pontos de impacto,

conforme apresentado na figura 2.7.

Figura 2.7 - Determinagéo da curva de coeficiente de coleta local

Assim, uma vez determinados estes pontos, calcula-se a
curva de coeficiente de coleta local utilizando a equagdo 2.13 que
determina a porcentagem de agua captada em determinadas regides da

superficie do perfil aerodinamico, conforme mostrado na figura 2.8.

onde,

ds - distancia entre os pontos de impacto sobre o perfil aerodindmico

dy - distancia entre os pontos iniciais das trajetorias das goticulas
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000
s/c [m/m]

Figura 2.8 - Curva de coeficiente de coleta local

2.6 - Desenvolvimento do programa

Definidos os modelos matematicos a serem utilizados no

calculo das forgcas atuantes sobre a goticula, das trajetérias das

goticulas, dos limites de impacto e da curva de coeficiente de coleta

local, iniciou-se o desenvolvimento do programa computacional para a
simulagdo do fenédmeno em estudo.

Com base nos modelos matematicos desenvolvidos,
definiram-se os dados de entrada necessarios para a simulagdo que
correspondem as condi¢gdes do ambiente, de voo e das caracteristicas

geométricas do perfil aerodinamico.
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Uma vez definidas as condi¢gdes nos dados de entrada,
calcula-se o campo de escoamento utilizado no calculo das trajetorias
das goticulas utilizando um modelo matematico baseado no método dos
painéis, desenvolvido na EMBRAER, que calcula um escoamento
potencial incompressivel e que permite o calculo do escoamento em
torno de perfis composto por multiplos elementos, por exemplo, um perfil

”oou

com “slats”, “flaps” e outros elementos.

Para simplificar a programagdo do modelo matematico,
fixou-se o sistema de referéncia no perfil, simplificando durante o
desenvolvimento do programa computacional, denominado “EMBRICE”".

Uma vez calculado o escoamento ao redor do perfil
através do método dos painéis, iniciou-se a determinagéo dos limites de

impacto das goticulas, utilizando o modelo desenvolvido no item 2.4.

Determinados os limites de impacto, calcularam-se as

trajetérias das goticulas na regido entre as trajetérias das goticulas que

definem os limites de impacto.

Com a determinagcdo dos pontos de impacto das
goticulas sobre a superficie do perfil aerodinamico, determina-se a curva
de coeficiente de coleta local definida no item 2.5.

Uma vez determinada as trajetérias das goticulas e a
curva de coeficiente de coleta local, formam-se dois arquivos para

armazenar estas informag¢des em formato padronizado com o intuito de
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facilitar a visualizagao dos resultados obtidos atraves de um programa de
plotagem grafica.
Na figura 2.9, apresenta-se o fluxograma das etapas

mais importantes do programa.

inicio

Entrada de dados
(define as condigbes ambientais e dados da
geometria do perfil analisado)

calculo do escoamento
(determina o campo de

escoamento em torno do perfil)

'

teste do impacto
(define a regiao do teste do
impacto das goticulas em
relagao a superficie do perfil
aerodinamico)

'

ponto inicial
(define o ponto inicial para o
calculo das trajetérias das
goticulas)
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limites de impacto
(determina os limites
superior e inferior do
impacto das goticulas)

v

trajetorias
(calcula a trajetoria da
goticula até ocorrer o
seu impacto sobre o
perfil)

v

curva de coleta local
(determina os
coeficientes de coleta
local relacionando os
pontos iniciais das
trajetérias com os
respectivos pontos de
impactos sobre o perfil
aerodinamico)

¥

saida de dados (gera os
arquivos de saida das
trajetérias das goticulas
e da curva de coeficiente
de coleta local)

fim

Figura 2.9 - Fluxograma do programa computacional
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Capitulo 3

Resultados e Comentarios da Verificagcdao da

Consisténcia do Programa

3.1 - Introdugao

Neste capitulo, serédo apresentados graficos que terdo
como objetivo demonstrar a consisténcia do programa definido
anteriormente e denominado EMBRICE. Esta verificagdo da consisténcia
sera feita utilizando resultados conhecidos na literatura utilizada e de
resultados experimentais obtidos junto a EMBRAER - Empresa Brasileira
de Aeronautica S.A.

O critério de andlise sera baseado na observagdo dos
valores dos limites superior e inferior de impacto de goticulas, do

coeficiente de coleta maximo (Bmax) € da média do comportamento da

curva de coeficiente de coleta local.
3.2 - Resultados Obtidos:

Para a verificagdo dos resultados obtidos pelo programa

desenvolvido baseados nos modelos apresentados no capitulo anterior,
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utilizaram-se alguns resultados obtidos na literatura, que apresentam

variagées das condi¢cdes de voo quanto a velocidade do perfil, altitude,

temperatura e do diametro da goticula, e também das caracteristicas dos
perfis com relagdo a geometria e angulo de ataque.

Os resultados obtidos para a validagdo do programa,
curva de coeficiente de coleta local, sdo apresentados a seguir na figuras

3.1a3.14.
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0.00
-0.20

Figura 3.1 -

5

EMBRICE
EXPERIMENTAL

| I, S SN -
0.00

s/c [m/m]

Perfil JOUKOWSKI

a: 0.00°
H: 569.4 m

c:0.3302 m V:76.7 m/s
Delta isa: -21.68 K DG: 16.7 um
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Figura 3.2 -

5

EMBRICE
EXPERIMENTAL

0.10
s/c [m/m]

Perfil JOUKOWSKI
a: 4.00° c:0.3302 m V:76.7 m/s
H: 569.4 m Delta isa: -21.68 K DG: 16.7 um
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EMBRICE
EXPERIMENTAL

0.-10.
s/c [m/m

Figura3.3-  Perfil JOUKOWSKI
a: 8.00° c:0.3302 m V:76.7 m/s
H:569.4 m Delta isa: -21.58 K DG: 16.7 um
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Figura 3.4 -

5

==— EMBRICE

-4 - ONERA - FRANGA (TEORICO)

ONERA - FRANCA (EXPERIMENTAL)—

.
s/c [m/m]

Perfil MS 0317
a: 0.00° c:0.9144 m V:79.1m/s
H: 600.6 m Deltaisa: -1.63 K DG: 16.5 um
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Figura 3.5 -

5

EMBRICE
ONERA - FRANCA (TEORICO)
ONERA - FRANCA (EXPERIMENTAL)

,

\ ¢
— ____-__._+_._ | N (!
0.06 0.10

s/c [m/m]

Perfil MS 0317
a: 8.00° c:0.9144 m V:79.3 m/s
H: 660.6 m Delta isa: -0.33 K DG: 16.5 um
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-0.20

Figura 3.6 -

-0.10

+ +

0.00

u.
0

s/c [m/m]

Perfil NACA 63 - 015

a: 0.00°
H: 569.4 m

6

,unesp

c:0.3302m
Delta isa: -21.58 K DG: 16.7 um
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EMBRICE
EXPERIMENTAL

+I

1 TN
0.00@m— — W W7 o IR Hi
-0.20 -0.10 0.00 0.10

s/c [m/m]

Figura 3.7 - Perfil NACA 65, - 015
a: 0.00° c:0.3302 m V:75.9m
H: 569.4 m Delta isa: -21.68 K DG: 16.7 um
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Figura 3.8 -

5

EMBRICE

ONERA - FRANGA (TEORICO)

ONERA - FRANCA (EXPERIMENTAL)

, e ._!_T_._ O
0.00 0.20

s/c [m/m]

Perfil NACA 65 - 015
a: 0.00° c:0.3302 m V:79.5m/s
H: 631.9m Delta isa: -0.51 K DG: 20.4 um
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Figura 3.9 -

5

EMBRICE
ONERA - FRANGA (TEORICO)
ONERA - FRANCA (EXPERIMENTAL)

slc fm/m]

Perfil NACA 65 - 015
a: 8.00° ¢:0.3302 m V:79.9 m/s
H:631.9m Delta isa: -0.561 K DG: 20.4 ym

f e G
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<4 EMBRICE

I LEWICE-NASA

0.10
s/c [m/m]

Figura 3.10 - Perfil NACA 0012

a: 4.00° ¢. 0.3000 m
H:997.2 m

6

Delta isa: -21.31 K DG: 20 um
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4 EMBRICE
LEWICE - NASA

ONERA - FRANCA

0.b4
s/c [m/m]

Figura 3.11 - Perfil NACA 0012

a: 4.00° c:0.5334 m V:125.8 m/s
H:4.62m Delta isa: -32.75 K DG: 12 um
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<4 EMBRICE
I LEWICE-NASA

+ 4~ ONERA - FRANGA

+
. *

+*
B

\\
R

+

i - = i I
0.00 0.04
s/c [m/m]

Figura 3.12 - Perfil NACA 0012

a: 4.00° c:0.5334 m V:188.7 m/s
H: 4.6 m Delta isa: -32.75 K DG: 12 um
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EMBRICE
LEWICE - NASA
- ONERA - FRANCA

10,00
s/c [m/m]

-0.10

Figura 3.13 - Perfil NACA 0012
a: 0.00° c:0.1524 m V:251.6 m/s
H: 4.6 m Delta isa: -32.76 K DG: 24 um
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EMBRICE
LEWICE - NASA

ONERA - FRANGA

0.00
s/c [m/m]

Figura 3.14 - Perfil NACA 0012
a: 0.00° c:0.5334 m V:251.6 m/s
H: 4.6 m Delta isa: -32.75 K DG: 12 um
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3.3 - Analise dos Resultados:

Observando a comparacdo dos resultados, obtidos pela
utilizagdo do programa elaborado, com os resultados encontrados na
literatura, podemos afirmar que demonstram bastante consisténcia
baseando-se no critério adotado pela “BOING” descrito abaixo.

Estas diferengas podem ser diminuidas através da
utilizagdo de um critério adotado pela “BOING” que considera os limites
de impacto de goticulas como sendo os valores referentes a  equivalente
a 10%. Este critério basea-se principalmente nas dificuldades da
determinagédo das trajetorias tangentes a superficie do perfil que definem

os limites de impacto de goticulas. Com a utilizagéo deste critério, a

diferenga obtida nos resultados apresentados neste capitulo torna-se da

ordem de 5% de corda, conforme observado na tabela 3.1, que mostra as
diferengas encontradas entre os valores dos limites superior e inferior de
impacto de goticulas e dos valores de Bmsx obtidos pelo programa
apresentado com os valores obtidos nas referéncias.

Ja com relagédo aos valores de Bmax Observou-se que os
resultados obtidos apresentaram-se bem conservativos, isto &, os
resultados obtidos foram, em geral, em torno de 10% maiores do que os

obtidos nas referéncias.
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Origem dos Dados Su Sl Brmax
Embrice -0.07744 0.07927 0.70238
Experimental -0.125 : 0.125 : 0.64
Embrice -0.04159 0.12890 0.72583
Experimental -0.0875 ; 0.25 : 0.635
Embrice -0.02027 0.18981 0.67844
Experimental -0.05 : 0.37 . 0.605
Embrice -0.03672 0.04194 0.49256
Onera-Experimental - 0.46
Onera-Teorico ; 0.03 i 0.56
Embrice 0.00004 0.09537 0.52989
Onera-Experimental 0.46
Onera-Tedbrico : ; 0.395
Embrice -0.09296 0.09375 0.72754
Experimental -0.188 : 0.188 : 0.725
Embrice -0.08996 0.09018 0.74063
Experimental -0.2 : 0.2 : 0.76
Embrice -0.11643 0.11701 0.74334
Onera-Experimental 0.83
Onera-Tedrico : ) 0.85
Embrice -0.01358 0.31475 0.85337
Onera-Experimental -0.06 . 0.4 : 0.82
Onera-Tedrico -0.011 . 0.3 ; 0.785
Embrice -0.03955 0.24025 0.85498
Nasa-Lewice -0.05 § 0.22 ; 0.68
Embrice -0.01417 0.09175 0.69077
Nasa-Lewice : g 0.60
Onera-Tedrico 0.64
Embrice -0.02475 0.08270 0.71573
Nasa-Lewice : ; 0.65
Onera-Tedrico 0.69
Embrice -0.19018 0.19326 0.92075
Nasa-Lewice : : 0.95
Onera-Teorico 0.96
Embrice -0.05326 0.05329 0.69669
Nasa-Lewice - 0.049
Onera-Teorico e
Embrice -0.03004 0.02153
Experimental -0.03205 : 0.04808
Embrice -0.01502 0.04507
Experimental 0.016026 : 0.04872

Tabela 3.1 - Verificacdo da consisténcia dos resultados do programa
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De maneira geral, o comportamento médio das curvas de
coeficiente de coleta local apresentaram-se bem conservativos,
principalmente nas regidbes de alta pressdo e proximas ao ponto
de coeficiente de coleta maior, isto €, nas regiées proximas ao ponto de
estagnagao.

Pode-se também constatar que, aumentando o didmetro

da goticula, os coeficientes de coleta local comegam a aumentar e os

limites de impacto das goticulas a se distanciarem do ponto de
estagnacgéao, provocando um aumento na regido que devera ser protegida,
correspondendo em um aumento da energia necessaria para O
funcionamento dos sistemas de anti/de-gelo.

Com relagao a velocidade de véo, observa-se que o seu
aumento implica, principalmente, em um aumento dos coeficientes de
coleta local e ndo nos limites de impacto das goticulas.

Com a combinagédo destes dois fatores leva a curva de
coeficiente de coleta local a sofrer uma variagao maior, pois, estes fatores
ocasionam um aumento na inércia da goticula, dificultando assim a sua
capacidade de desviar para evitar o seu impacto sobre a superficie do

perfil aerodinamico.
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Capitulo 4

Analise Teodrica dos Efeitos da Parede de um
Tunel sobre a Curva de Coeficiente de Coleta

Local

4.1 - Resumo

Neste capitulo sera apresentado uma analise dos efeitos
que a parede de um tunel pode causar sobre a curva de coeficiente de

coleta local durante o ensaio de formagao de gelo.

4.2 - Introdugao

Com o desenvolvimento tecnolégico dos tuneis de vento
nas ultimas décadas e a possibilidade de controle total das condic6es
internas (umidade, temperatura e pressao), torna-se possivel simular as
condigGes favoraveis para a formagao de gelo em um perfil aerodinamico.

Este fato foi de fundamental importancia para o setor
aeronautico, pois possibilitou simular em modelo reduzidos ou em
tamanho real a formagdo de gelo, proporcionando a obtengdo de
informagdes necessarias para o desenvolvimento dos sistemas anti/de-

gelo.
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Por isso, a confiabilidade das informagdes obtidas durante
os ensaios em tunel de vento sdo de extrema importdncia para o
desenvolvimento de tais sistemas, pois, a obtengdo de resultados falsos
resultardo em um sistema ineficaz ou super-dimensionado, penalizando
os outros sistemas da aeronave.
Entre todos os fatores que possam influenciar nos
resultados durante os ensaios, tem-se:
e controle ambiental: corresponde ao controle interno do ambiente
do tanel de vento com relagédo ao controle da temperatura, da
umidade e da velocidade do ar.

e instrumentos de medigdo: este fator € de extrema importancia,

pois, auxiliam no controle ambiental e na coleta dos resultados

do ensaio.

e dimensGes do tunel: podem também mascarar os resultados,
pois, dependendo das dimensdes internas do tunel podem
influenciar na regido de pressdao em torno do modelo analisado,
interferindo na curva de coleta local e na forma do gelo e,
consequentemente no dimensionamento do sistema de anti/de-
gelo. Esta interferéncia varia principalmente em fungdo da
distancia entre as superficies do perfil e das paredes do tunel.

Como ilustragdo, apresentam-se duas configuracgées:
- onde o efeito da parede nédo € observado (figura 4.1);

- onde ha efeito da parede (figura 4.2).
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_Regido de escoamento perturbado
;  Parede do tunel

0.00

Figura 4.1 - Condigdo quando o tunel ndo influéncia a curva de coleta local

Regifo de escoamento perturbado

Parede do tunel

“_ Reglo de escoam eato petimado

Perfil aerodinamico

Regfo de escoamerto pemimado

\ Parde do el

-4,00 -2.00 0.00 2.00
xlc

Figura 4.2 - Condigdo quando o tunel influéncia a curva de coleta local
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Para analisar a influéncia que a distancia da parede do

tinel pode execer sobre a curva de coleta local, utilizou-se alguns perfis

conhecidos, tais como: NACA0012, NACA 65; - 015, NACA 63, - 015,
NACA 65 - 015, JOUKOWSKI e MS - 0317.
Este perfis podem ser observados nas figuras 4.3, 4.4,

4.5, 4.6, 4.7 e 4.8, respectivamente.

0.40
x/c [m/m]

Figura 4.3 - Perfil NACA 0012
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5

0.00

0.40

x/c [m/m]

Figura 4.4 - Perfil NACA 65, - 015

x/c [m/m]

Figura 4.5 - Perfil NACA 63, - 015
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5

6

0.06 N 0.40
x/c [m/m]

Figura 4.6 - Perfil NACA 65 - 015

0.40
x/c [m/m]

Figura 4.7 - Perfil JOUKOWSKI
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|
|
|
|
|
|
|
|
|

-0.40 - e E—

-0.40 0.00 0.40
x/c [m/m]

Figura 4.8 - Perfil MS - 0317

Para representar as paredes do tunel sdo utilizados dois
perfis que representam duas placas planas, como observado na figura

4.9.

1i00—m————rnro——o-ornon-wr—"omo o - O —.-_—-___—j
Parede Superior do Tunel |

|
|

Parede Inferior do Tunel

-1.00 R e S I SN S
-4.00 : 2.00 4.00

x/c [m/m]

Figura 4.9 - Perfis que representam as paredes do tunel
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Para facilitar a comparagé&o entre os resultados obtidos
nesta analise, foram fixadas as condigdes de vbéo para todas as

configuragées. Estas condigbes podem ser observadas na tabela 4.1.

Altitude nivel do mar

Temperatura -10°C

Diametro da goticula 20pm

Velocidade 250 Knot (128.87 m/s)

Angulo de ataque 0°, 4° e 8°

Corda 1.0m

Tabela 4.1 - Condigdes utilizadas na analise

Como ilustragdo, nas figuras 4.10, 4.11 e 4.12 séo

mostradas as configuragées finais dos perfis utilizados apenas para o

caso do perfil JOUKOWSKI. Para os outros perfis as configuragdes sdo

analogas.
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Parede Superior do Tunel

>

Perfil

>

Parede Inferior do Tunel

0.00 2.00 4.00
x/c [m/m]

Figura 4.10- Configuracao final para o caso do perfil JOUKOWSKI para a=0°

Parede Superior do Tunel

>

Perfil

>

Parede Inferior do Tunel

A e
-4.00 -2.00 0.00 2.00 4.00

x/c [m/m]

Figura 4.11- Configuragéo final para o caso do perfil JOUKOWSKI para a=4°
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Parede Superior do Tunel

-2

Perfil

>

Parede Inferior do Tunel

-2.00 0.00 2.00 4.00
x/c [m/m]

Figura 4.12- Configuragéo final para o caso do perfil JOUKOWSKI para a=8°

O critério utilizado de analise serda baseado na
observacao dos valores dos limites superior e inferior de impacto de
goticulas, do coeficiente de coleta maximo (Bmax), do comportamento geral
da curva de coeficiente de coleta local e a distribuicdo da pressédo sobre

os perfil.

4.3 - Resultados Obtidos:

Os resultados obtidos, curva de coeficiente de coleta local

e distribuicdo de presséo, sdo apresentados nas figuras 4.13 a 4.48.
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—af=— sem tunel
- 4 — dist=0.56
- Jll-- dist=0.36

- dist=10.16

0.00
s/c [m/m]

Figura 4.13 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 00012 para o=0°

—+— sem tnel
—4— dist=056
- - dist=036
= ] dist = 0.16

—— semuinel
—— dist= 056
-l- dist=036
—@ - dst=0.16

o040 o080
xfc [m/m)

x/c [m/m]

(a) Extradorso (b) Intradorso

Figura 4.14 - Distribuicao de pressao para o perfil NACA 00012 para «=0°

6



sem tunel
dist = 0.56
- dist=0.36
- dist=0.16

0.04
s/c [m/m]

Figura 4.15-Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 00012 para a= 4°

sem hinel
dist = 0,56
dist= 0,36

- distw0.16

-~ dist=038
—@ - dist=0.18

0.40
x/c [m/m]

0.40
x/c [m/m]

(a) Extradorso (b) Intradorso

Figura 4.16 - Distribuigdo de pressao para o perfil NACA 00012 para a=4°
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sem tunel
dist = 0.56
- dist=10.36
- dist=0.16

- 5 SR S ._l.. —_——————
0.08
s/c [m/m]

Figura 4.17 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 00012 para a=8°

sem hinel
dist = 0.56
dist = 0.26

dist = 0.16

sem Wnel
dist = 0.56
dist = 0,36

© dist=0.16

040
x/c [m/m)]

0.40
x/c [m/m]

(a) Extradorso (b) Intradorso

Figura 4.18 - Distribuicdo de pressao para o perfil NACA 00012 para o=8°
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sem tanel
dist = 0.56
dist=0.36
- dist=0.16

0.00
s/c [m/m]

Figura 4.19 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 65,-015 para a=0°

—— dist=056
-~ dst=036

- distm 016

gpasig
x®
.‘0,.—9-0—0-.,’

1.’ )

sem tinel
dist = 0.56

dist = 0.36

- dist=0.16

0.40 0.40
x/c [m/m]

x/c [m/m]

(a) Extradorso (b) Intradorso

Figura 4.20 -Distribuicdo de pressao para o perfil NACA 65,-015 para a=0°
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sem tinel
dist = 0.56
dist = 0.36
- dist=0.16

s/c [m/m]

Figura 4.21 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 65,-015 para a.=4°

sem tinel
sem tinel

dist = 0.56
dist = 0.56

dist = 0,35
dist = 0.36

- dist=0.16
dist = 0,16

.
b BEEEmmyg -
"‘"0-%0»0-0-‘.,:

0.00 0.40 0.80 ]
: 0.40
xlc [m/m
fomém] xle [mim])

(@) Extradorso (b) Intradorso

Figura 4.22 -Distribuicao de pressao para o perfil NACA 65,-015 para a=4°
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Figura 4.23 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 65,-015 para a=8°
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Figura 4.24 -Distribuicdo de presséao para o perfil NACA 65,-015 para a=8°
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Figura 4.25 - Cur. de coef. de coleta local para perfil NACA 63,-015 para a=0°
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Figura 4.26 -Distribuicao de press&o para o perfil NACA 63,-015 para o=0°
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Figura 4.27 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 63,-015 para a=4°
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Figura 4.28 -Distribuicao de pressao para o perfil NACA 63,-015 para a=4°
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Figura 4.29 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 63,-015 para o=8°
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Figura 4.30 -Distribui¢ao de pressao para o perfil NACA 63,-015 para o=8°
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Figura 4.31 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 65 -015 para a=0°
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Figura 4.32 -Distribuicdo de pressdo para o perfil NACA 65-015 para a=0°
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Figura 4.33 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 65 -015 para a=4°
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Figura 4.34 -Distribuicdo de pressao para o perfil NACA 65-015 para o=4°
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Figura 4.35 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil NACA 65 -015 para a=8°
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Figura 4.36 -Distribuicdo de presséo para o perfil NACA 65-015 para o=8°
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Figura 4.37 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil JOUKOWSKI para a=0°
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Figura 4.38 -Distribuicao de presséao para o perfil JOUKOWSKI para o=0°
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Figura 4.40 -Distribuicao de pressao para o perfil JOUKOWSKI para o=4°
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Figura 4.41 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil JOUKOWSKI para o=8°
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Figura 4.42 -Distribui¢cdo de pressao para o perfil JOUKOWSKI para a=8°
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Figura 4.43 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil MS - 0317 para o=0°
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Figura 4.44 -Distribuigdo de pressao para o perfil MS - 0317 para a=0°
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Figura 4.45 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil MS - 0317 para a=4°

sem winel

sem tinel
dist = 0.56

dist = 0,56
dist = 0.36

dist = 0.36 .
. distw0.16

< dist=0.16

0.40 ¥ 3 1 0.40
x/c [m/m] x/c [m/m]

(a) Extradorso (b) Intradorso

Figura 4.46 -Distribuicdo de pressao para o perfil MS - 0317 para a=4°
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Figura 4.47 - Cur. de coef. de coleta local para o perfil MS - 0317 para o=8°
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Figura 4.48 -Distribui¢do de pressdo para o perfil MS - 0317 para a=8°
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4.4 - Comentarios:

Inicialmente, como era esperado, a influéncia do tunel
sobre a curva de coeficiente de coleta local aumenta a medida que
diminui a distancia entre as paredes do tunel e a superficie dos perfis.
Também, observa-se que a influéncia do tunel sobre os resultados é
maior para a distribuigdo de pressao do que para a curva de coeficiente
de coleta local.

Com relagdo aos valores dos limites de impacto de

goticulas e dos coeficientes de coleta local maximo na tabela 4.2, nota-

se que os efeitos sdo quase despreziveis quando o angulo de ataque é
igual a 0°. Ja para o caso do angulo de ataque igual a 4° e 8° as
distancias minimas necessarias para que a influéncia seja desprezivel

sd0 0.31 e 0.26, respectivamente.

Fig | Origem dos Dados Su ASu Sl ASI Brmax AP max

13 sem tunel -0.04106 0.04153 0.66128
dist = 0.56 -0.04180 | 0.00074 | 0.04198 | 0.00045 | 0.68721 0.02593

dist = 0.36 -0.04217 | 0.00111 0.04222 | 0.00069 | 0.70192 | 0.04064

dist = 0.16 -0.04278 | 0.00172 | 0.04282 | 0.00129 | 0.75107 | 0.08979

sem tunel -0.01645 0.07862 0.71374
dist = 0.56 -0.01427 | -0.0218 0.07447 | -0.00415 | 0.70825 -0.0055

dist = 0.36 -0.01430 | -0.0022 0.08445 | 0.00583 | 0.71157 | -0.0022

dist = 0.16 -0.01294 | -0.0035 0.09430 | 0.01568 | 0.71777 0.0040

sem tanel -0.08430 0.10194 0.69793
dist = 0.56 -0.08310 | -0.0012 0.10688 | 0.00494 | 0.69133 -0.0066

dist = 0.36 -0.00210 | -0.0822 0.10943 | 0.00749 | 0.66860 -0.2933

dist =0.16 0.08510 0.0008 0.08733 [ -0.01461 | 0.76701 0.06908

sem tunel -0.03962 0.03957 0.66877
dist = 0.56 -0.04099 | 0.00137 | 0.04090 | 0.00133 | 0.69749 | 0.02872

dist = 0.36 -0.04134 | 0.00172 | 0.04125 | 0.00168 | 0.71738 [ 0.04861

dist = 0.16 -0.04525 | 0.00563 | 0.04427 | 0.00470 | 0.76664 | 0.09787

Tabela 4.2 - Comparagédo dos resultados obtidos na analise dos efeitos
do tunel
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Origem dos Dados

Su

ASu

Sl

ASI

ljma'x

-’lﬁméx

sem tunel

-0.01388

dist = 0.56

-0.01389

0.00001

0.07177

0.08227

0.01050

0.68671

0.70486

0.01815

dist = 0.36

-0.01390

0.00002

0.09650

0.02473

0.71948

0.03278

dist =0.16

-0.00603

-0.0079

0.11797

0.04620

0.74087

0.05416

sem tunel

-0.0834

dist = 0.56

0.00001

-0.0834

0.11295

0.12095

0.00800

0.63522

0.67987

0.04465

dist = 0.36

0.00229

-0.0811

0.12215

0.00820

0.70523

0.07001

dist =0.16

0.00836

-0.0750

0.03268

0.08027

0.87115

0.23593

sem tlnel

-0.04273

dist = 0.56

-0.04325

0.00052

0.04308

0.04363

0.00055

0.64700

0.67497

0.02797

dist = 0.36

-0.04354

0.00081

0.04355

0.00047

0.69506

0.04806

dist = 0.16

-0.04864

0.00591

0.04941

0.00633

0.75077

0.10377

sem tunel

~0.01451

dist = 0.56

-0.01448

-0.00003

0.08070

0.08340

0.00270

0.66774

0.69329

0.02555

dist = 0.36

-0.01453

-0.00002

0.08916

0.00846

0.68734

0.01960

dist = 0.16

-0.01439

-0.00012

0.09436

0.01366

0.72774

0.06000

sem tunel

-0.08740

dist = 0.56

0.00001

-0.08739

0.10521

0.11305

0.00784

0.61144

0.65655

0.04511

dist = 0.36

0.00003

-0.08737

0.11512

0.00991

0.67682

0.06538

dist =0.16

0.00877

-0.07863

0.10537

0.00016

0.76376

0.15232

sem tunel

-0.03860

dist = 0.56

-0.03966

0.00106

0.03857

0.03964

0.00107

0.62590

0.65299

0.02709

dist = 0.36

-0.04014

0.00154

0.04012

0.00155

0.67044

0.0454

dist = 0.16

-0.04485

0.00625

0.04496

0.00639

0.71776

0.09186

sem tunel

-0.01661

dist = 0.56

-0.01366

-0.00295

0.07599

0.07938

0.00339

0.71942

0.73567

0.01625

dist = 0.36

-0.01365

-0.00296

0.08219

0.00620

0.74477

0.02535

dist = 0.16

-0.01364

-0.00297

0.10809

0.03210

0.80506

0.08564

sem tunel

0.00001

dist = 0.56

0.00001

0.00000

0.10906

0.12195

0.01289

0.75110

0.77894

0.02784

dist = 0.36

0.00001

0.00000

0.12344

0.01438

0.78757

0.03647

dist = 0.16

0.01368

0.01367

0.03287

-0.07619

0.79508

0.04398

sem tunel

-0.04391

dist = 0.56

-0.04432

0.00041

0.04420

0.04446

0.00025

0.60826

0.63648

0.02823

dist = 0.36

-0.04451

0.00060

0.04475

0.00055

0.65727

0.04901

dist = 0.16

-0.05134

0.00743

0.05145

0.00725

0.71925

0.11099

sem tunel

-0.02274

dist = 0.56

-0.02274

0.00000

0.07420

0.08147

0.00727

0.58882

0.63159

0.04277

dist = 0.36

-0.02267

-0.00007

0.09188

0.01768

0.64130

0.05248

dist =0.16

-0.02167

-0.00107

0.09616

0.02196

0.68098

0.09216

sem tunel

-0.01425

dist = 0.56

-0.01422

-0.00003

0.09494

0.09786

0.00292

0.57502

0.57510

0.00008

dist = 0.36

-0.01420

-0.00005

0.10889

0.01395

0.60484

0.02982

dist =0.16

0.00001

-0.01424

0.10025

0.00531

0.60905

0.03403

sem tunel

-0.05229

dist = 0.56

-0.05324

0.00095

0.04293

0.04375

0.00082

0.62157

0.61586

-0.0057

dist = 0.36

-0.05500

0.00271

0.04395

0.00102

0.63667

0.01510

dist =0.16

-0.05926

0.00697

0.04715

0.00422

0.70104

0.79470

Tabela 4.2 - Comparagdo dos resultados obtidos na anélise dos efeitos

do tunel (continuagao)
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Origem dos Dados Su ASu Sl ASI Brmax ABmax

sem tunel -0.03539 0.07748 0.58577
dist = 0.56 -0.03194 | -0.00345 | 0.08062 | 0.00314 | 0.60222 | 0.01645

dist = 0.36 -0.02877 | -0.00662 | 0.08530 | 0.00782 | 0.61130 | 0.02553

dist = 0.16 -0.01685 | -0.01854 | 0.09130 | 0.01382 | 0.64923 | 0.06346

sem tunel -0.01208 0.10365 0.58016
dist = 0.56 0.00000 | -0.01208 | 0.10998 | 0.00633 | 0.59020 | 0.01004

dist = 0.36 0.00001 | -0.01207 | 0.11107 | 0.00742 | 0.61683 [ 0.03667

dist = 0.16 0.00850 | -0.00258 | 0.09649 | -0.00716 | 0.78646 | 0.2063

Tabela 4.2 - Comparagdo dos resultados obtidos na analise dos efeitos

do tunel (continuagdo)

Porém, analisando as distribuigbes de pressao em
funcdo da diminuigdo da distancia entre a superficie do perfil
aerodinamico e a parede do tunel, concluiu-se que a distancia minima
necessaria € superior a 50% do comprimento da corda do perfil.

Outra caracteristica observada nos resultados obtidos é

que a influéncia & maior na regido de pressao, isto €, na regiao onde a

pressdo aerodinamica € maior. No caso do angulo de ataque maior que
0° a regido de pressao corresponde ao intradorso e para o caso do
angulo menor que 0° a regido correspondente € o extradorso.

Para os valores dos coeficientes maximos de coleta
local, constata-se um aumento quando a distancia diminui, para todas as
condigbes. Acredita-se que esta caracteristica €& provocada pela
influéncia em que o tunel sobrepde sobre a trajetéria das goticulas,
dificultando assim a mudanga da trajetéria como ocorre em condigdes
normais, isto &, fora do tunel ou quando a distancia da parede do tunel €

suficiente para nao influenciar nos resultados.
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Como observado no item 3.2, o diametro da goticula e a
sua velocidade proporcionam uma variagdo na inércia da goticula,
alterando assim a capacidade da goticula de mudar a sua trajetéria para
se desviar da superficie do perfil aerodinamico, principalmente quando o

diametro torna-se maior. Assim, a distancia entre a parede do tunel e a

superficie do perfil aerodinamico torna-se mais critica devido aos efeitos

provocados pela parede na capacidade da goticula de desviar.

AVA
ATAVA!

3 4 5 6 7 unespmll 12 13 14 15 16

17

18



Capitulo 5

Conclusoes e Sugestoes

5.1 - Apresentagao

Neste capitulo serdo apresentadas as conclusées sobre o
modelo desenvolvido para a simulagdo da coleta de agua sobre a
superficie de um perfil aerodindmico e os efeitos que a parede de um
tunel pode exercer sobre a curva de coeficiente de coleta local durante o
ensaio de formagédo de gelo, como também, sugestdes para

desenvolvimentos futuros a partir dos resultados obtidos neste trabalho.

5.2 - Conclusoes

O acumulo de gelo em uma superficie aerodinamica
possui uma quantidade de variaveis importantes que o definem, tais
como: temperatura e pressdo do ambiente, tamanho da goticula,
presenca de agentes nucleadores, velocidade, a geometria e o angulo de
ataque do perfil.

Este trabalho teve como objetivo abordar o
desenvolvimento de um modelo capaz de simular a coleta de agua sobre
a superficie aerodinamica, analisando os seguintes pontos:

- as forgas atuantes sobre a goticula de agua;
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- a determinagdo dos pontos de impacto, incluindo os
limites superior e inferior;

- a curva de coeficiente de coleta local;

- e, a influéncia da parede de um tunel de vento sobre a
curva de coeficiente de coleta local;

- a confiabilidade dos resultados a partir dos resultados
obtidos através do modelo desenvolvido.

Através desses estudos, pode-se afirmar que os
resultados na primeira fase deste desenvolvimento (modelo utilizado para
simulagdo) sdo bastante confiaveis, sendo perfeitamente viavel o seu uso
para uma analise preliminar no desenvolvimento de sistemas contra a
formacao de gelo em aeronaves.

Com relagéo aos efeitos provocados pela superficie da
parede do tunel de vento na curva de coeficiente de coleta local, conclui-
se que estes se tornam importantes na medida em que a distancia entre
eles diminui e também quando o angulo de ataque do perfil em analise

comega a diferenciar de 0°.

5.3 - Sugestoes

Por ser de grande interesse a determinagdo a geometria
do gelo formado sobre a superficie de um perfil aerodindmico e a
influéncia da parede de um tinel de vento no gelo formado durante os

ensaios, sugere-se a continuagcdo do desenvolvimento para a
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determinagédo da geometria do gelo utilizando o método de elementos de

contorno, pois, facilitaria o desenvolvimento de um modelo do balango

geral de massa e energia ponto a ponto na regido onde ocorre coleta de

agua.

Além disso, sugere-se a utilizagdo do metodo dos painéis
para a determinagdo do campo de velocidade inicial em torno do perfil
aerodinamico, ocasionando uma convergéncia mais rapida na

determinagédo do campo de velocidade real com os efeitos viscosos.
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