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RESUMO

Esse trabalho utiliza uma analise numeérica atraves de CFD (Métodos Computacionais
de Dindmica de Fluidos) para estudar a influéncia criada por um gerador de vortice (VG),
sobre uma asa com perfil de um aerofélio NACA 0015, quando este esta localizado antes ou
depois de uma bolha de recirculacgdo, causada pelo descolamento da camada limite.

Desta forma, o estudo foi realizado numericamente para analise em Re; = 2,38 x 10°
em angulo de ataque AoA =3 e AO0A = 6, caracterizada por sofrer o descolamento da camada
limite antes e depois do VG, respectivamente.

A utilizagdo do VG em AoA = 3 influenciou consideravelmente na reducéo da bolha
de recirculacdo, gerando a reducdo do arrasto em 1.43%, e a diminuicdo da sustentacdo em
0.82%, resultando em um ganho final da razdo L/D de 0.61%.

J& em A0A=6 com bolha recirculagdo incidindo sobre o VG o efeito sobre o
desempenho aerodindmico € muito menor, ndo sendo observada a formagdo bem definida de
vortices longitudinais, mas resultando no aumento de arrasto de 0.33% e da sustentacdo em
0.35%, fazendo com que a razdo L/D se mantenha pouco alterada.

Como parametro de estudo sobre a influéncia do VG na distribuicdo de presséo,
velocidade, desempenho e aerodindmica, se verificou a auséncia da formacdo da regido de
recirculacdo através da realizacdo de uma analise numérica com aumento de Re. na ordem de
grandeza de 10! em Re. = 2 x 10° e AoA = 3 e 6. O resultado desta analise mostrou que a
influéncia dos vortices longitudinais formados pelo VG modificaram a distribuicao de pressdo
alterando assim o desempenho aerodinamico, que resultou em AoA=3 o ganho de 1.37% na
sustentagdo com aumento de 5.9% no arrasto, obtendo uma redugéo na razdo L/D de 4.28%, e
para AOA =6 um ganho de 1.82% na sustentacdo, com aumento de 8.36% no arrasto levando
a reducdo de L/D em 6.03%.

O éxito na conclusédo do trabalho foi alcangado através da analise comparativa obtida
com as variacbes de parametros geométricos, na qual avaliou-se que a aproximacgdo das
superficies do VG, melhorava a sustentacdo e o arrasto, bem como o aumento da inclinagdo
relativa ao escoamento (B) e a rotagdo do VG em 180°, aumentava o arrasto e reduziam a
sustentacao.

Palavras-chave: Controle da camada limite; geradores de vortices; escoamento transicional;

descolamento da camada limite.



ABSTRACT

This work uses a numerical analysis by CFD (Computational Fluid Dynamics) to
study the influence created by a vortex generator (VG) on a wing whith airfoil profile NACA
0015, when it is located before or after a bubble of recirculation, caused by the detachment of
the boundary layer.

In this way, the study was performed numerically in the analysis Re. = 2,38 x 10° and
in AoA = 3 and AOA = 6, characterized in that suffer detachment of the boundary layer
before and after VG, respectively.

The use of VG in AoA = 3 considerably influenced the reduction of the recirculation
bubble, generating a reduction of drag by 1.43% and a decrease in lift by 0.82%, resulting in a
final L / D gain of 0.61%.

Already in AoA = 6 with bubble recirculation focusing on VG effect on aerodynamic
performance is much smaller and is not observed well-defined formation of longitudinal
vortices, but resulting in increased drag 0.33% and support at 0.35%, making the L / D ratio
remaining little changed.

As a study parameter of the influence of VG distribution of pressure, speed,
performance and aerodynamics, it was verified the absence of the formation of the
recirculation region, through a numerical analysis with an increase of Re. in 10! order of
magnitude in Re; = 2 x 10° for AoA = 3 and A0A = 6. The results of this analysis showed
that the influence of the longitudinal vortices formed by the VG modified the pressure
distribution, thus altering the aerodynamic performance, which resulted in AoA = 3 the gain
of 1.37% in the lift with a 5.9% increase in drag, obtaining a reduction in L / D ratio of
4.28%, and for AoA = 6 a gain of 1.82% in lift, with an increase of 8.36% in drag leading to
the reduction of L / D in 6.03%.

The successful completion of the work was achieved through the comparative analysis
obtained with geometric parameter variations, in which it was evaluated that the approach of
the surfaces of the VG improved the lift and the drag, as well as the increase of the slope
relative to the flow (B) and the rotation of the VG by 180°, increased drag and reduced lift.
Keywords: Boundary layer control; vortex generators; transitional flow; detachment of the

boundary layer.
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1 INTRODUCAO

Um dos principais esforcos na industria aeronautica estd focado em desenvolver
meios de controlar a aerodinamica do escoamento sobre a aeronave, buscando melhorar a
sustentacdo e reduzir ao maximo a forca de arrasto na estrutura.

Com 0 avancgo nos estudos no setor aeronautico, assim como o crescente esforgo para
desenvolvimento dos métodos computacionais de dinamica de fluidos (CFD), novas solucdes
e dispositivos foram propostos para melhorar a aerodindmica dos componentes das aeronaves,
dos quais, pode se destacar os métodos de controle da camada limite como, por exemplo:
injecdo e succdo de massa, controle térmico, resfriamento da parede, injecdo de diferentes
gases e geradores de vortice (foco do presente estudo).

Segundo Prandtl (1904), a camada limite consiste em uma fina regido onde o fluido
adere a superficie e tem seu movimento retardado devido as forgas viscosas atuantes. Nessa
camada, a velocidade do fluido aumenta a partir da superficie, de zero até a velocidade do
escoamento externo livre, onde efeitos viscosos sdo quase imperceptiveis. (SCHLICHTING,
1979).

Em regimes de baixo e médio nimero de Reynolds (Re), superficies curvas como de
uma asa, sdo suscetiveis ao descolamento da camada limite que ocorre principalmente em
corpos curvos, devido aos gradientes de distribuicdo de presséo.

Quando esse gradiente tende a ser contrario ao sentido do escoamento, a camada
limite encontra resisténcia a seu desenvolvimento, se prolongando até 0 momento em que ela
se descola da superficie, gerando uma regido de recirculacdo (baixa pressdao), podendo
aumentar o arrasto do corpo. (SCHLICHTING, 1979).

Muitos aerofélios que operam em nimero de Reynolds de corda Re. < 10°
apresentam uma bolha de separacdo em angulos de ataque menores que o angulo de stall e
logo apos essa bolha é observado, uma camada limite turbulenta. (KERHO et al., 1993).

A camada limite representa boa parte do arrasto de uma aeronave, e sua separagdo
consiste em grande perda de energia (GARDARIN et al., 2008).

O descolamento da camada limite é um problema constantemente enfrentado no setor

aeronautico, principalmente nos escoamentos sobre perfis das asas e estabilizadores de avides
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comerciais, gerando perda consideravel de sustentacdo e aumentando significativamente o
arrasto. Esse problema impacta diretamente no aumento do consumo de combustivel, perda de
desempenho aerodindmico, diminuicdo da capacidade de carga transportada, menor
manobrabilidade, prejudica a seguran¢a, menor autonomia de voo, maiores taxas de emissdes
de poluentes, baixa eficiéncia, entre outros fatores (SHAH; KONTIS, 2017).

Todos esses fatores, somados a esmagadora competitividade das grandes corporacées
do setor aeronautico, trazem a constante necessidade de propor solugdes econdmicas e de
baixo custo para problemas de natureza aerodindmica, que ocorrem durante o descolamento
da camada limite.

Uma das solucbes encontradas sdo os geradores de vértice (VG), que sdo pequenas
aletas ou aerofdlios estendidos na direcdo normal a superficie. No caso do presente estudo
sobre o extradorso da asa, sendo dispostos com uma inclinacdo relativa a direcdo do
escoamento (LIN, 1999), aplicados para eliminar ou atrasar ao maximo a ocorréncia do
descolamento.

Segundo Manolesos e Voutisinas (2015), o uso do VG é uma das técnicas mais
simples e eficientes de controle da camada limite disponiveis atualmente, além disso, é
normalmente a solu¢do mais rapida e barata para controlar o escoamento (FOUATIH et al,
2016).

Esse é um dos motivos do crescente aumento de estudos relacionados ao VG e a sua
aplicacdo em outras areas, além do setor aeronautico, como por exemplo a sua utilizacdo em
cascos de embarcacOes, tubulacdes, setor automotivo e principalmente em pés de turbina
edlica, como observado em recentes trabalhos de Zhang et al. (2016), de Gao et al. (2015) e
Troldborg et al. (2015).

Os VG séo dispostos antes da regiéo de recirculagdo (descolamento) e devido ao seu
formato, o angulo de incidéncia com a dire¢do do escoamento, juntamente com a tendéncia do
fluido em contornar a superficie dos VG, acarreta na formacédo de vortices longitudinais ao
longo da corda (c) da asa.

Segundo Lin, et al. (1991), esses vortices tem papel fundamental no controle da
camada limite, pois eles adicionam momento a camada limite, redirecionando o alto momento
do escoamento externo para regides proximas a superficie, fazendo com que a camada limite
supere a resisténcia do gradiente de pressao adverso, isso por sua vez elimina ou retarda o

ponto de descolamento da camada.
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S80 inlmeras as geometrias e arranjos em que se podem aplicar o VG, desde
formatos retangular, triangular, trapezoidal, até geometrias mais complexas. Dentre elas,
diversas foram estudadas como pode ser observados nos trabalhos de Lin, Selby e Howard
(1991); de Ashill et al. (2001); Ashill, et al. (2005); de Tebbiche; Boutoudj (2014), e nos
documentos de patente de Wheeler (1981) e de Veryan (1950).

Dependendo a inclinacdo e arranjo com a qual os VG séo montados, pode-se obter
vortices longitudinais rotativos ou contra-rotativos (GODARD, 2006).

No presente trabalho foi analisado a influéncia do VG sobre uma asa perfil
NACAO0015 em um angulo de ataque AoA= 3 em nlimero de Reynolds Re; = 2,38 x 10°, que
segundo Robarge et al.(2004), nessas condi¢cbes a camada limite sobre a asa sofre
descolamento a uma distancia de 0.38c e logo recola em 0.56c¢ a partir do bordo de ataque.
Por este motivo o VG foi colocado anterior a regido de descolamento na tentativa de avaliar o
efeito dos vortices na zona descolada.

Outra simulacdo foi realizada para 0 mesmo nimero de Reynolds em Re; = 2,38 x
10° e AoA = 6, para se verificar a capacidade do VG em formar os vértices longitudinais
qguando a bolha de recirculacdo incide diretamente sobre ele, j& que em Ao0A = 6 a camada
limite que se descola antes do VG acaba recolando exatamente sobre o mesmo, conforme
verificado por meio de anélise numérica.

Também, buscou-se investigar de que forma os vortices longitudinais formados pelo
VG modificaram a distribuicdo de pressdo alterando assim o desempenho aerodindmico,
guando ndo se ha uma regido de descolamento.

A Ultima abordagem foi concluida através da andlise comparativa obtida com as
variacOes de parametros geométricos do VG.

O VG foi disposto sobre o extradorso da asa, com inclinagdo B em relagdo ao
escoamento, como sera descrito adiante, posicionado de forma a se gerar vortices contra-
rotativos (sentidos opostos).

A geometria da asa, assim como a do VG foram modeladas através do programa
comercial SOLIDWORKS verséo 2015.

A simulacdo numérica foi realizada através do método de elementos finitos com o
codigo comercial de CFD da Altair HyperWorks versdo 17.0.0.0., utilizando como modelo de
turbuléncia de uma equacéo, Spalart-Allmaras (SA).
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Objetivos

Objetivo Geral

Analisar a influéncia de geradores de vortices sobre uma asa com perfil NACA 0015.

Objetivos Especificos

Examinar o comportamento da camada limite, quando o gerador de vértice
esta antes da regido de descolamento da camada limite;

Avaliar o comportamento da camada limite e a capacidade do gerador em
formar vortices longitudinais, quando regido de descolamento esta ocorrendo
anterior ao gerador de vortice;

Obter e comparar a distribuicdo de presséo, o arrasto e a sustentagdo sobre a
asa com e sem gerador de vortice;

Examinar a influéncia do VG na distribuicdo de pressdo e no desempenho
aerodinamico quando ndo ocorre mais a regido de descolamento para o
gerador atuar;

Efetuar uma andlise comparativa para investigar a influéncia da variacGes de

distanciamento e angulacédo dos geradores de vartices no escoamento.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo é apresentado o embasamento teorico relacionado ao controle da

camada limite através de geradores de vortices.

2.1 Camada Limite

Segundo Prandtl (1904), a camada limite consiste em uma fina regido onde o fluido
adere a superficie e tem seu movimento retardado devido as forcas viscosas atuantes. Nessa
camada, a velocidade do fluido aumenta a partir da superficie, de zero até a velocidade do
escoamento externo livre, onde efeitos viscosos sdo quase imperceptiveis. (SCHLICHTING,
1979).

Para a camada limite, o nimero de Reynolds (razdo entre as forcas de inércia e as
forcas viscosas), é um parametro significativo para caracterizacdo do escoamento nessa regiao
adjacente a superficie. O nimero de Reynolds (Re) é dado pela Equacdo 1, para 0 caso mais
simples de um escoamento incompressivel sobre uma placa plana sem transferéncia de calor,
para uma velocidade de escoamento livre fixada, normalmente o Re depende da distancia
percorrida pelo escoamento, desde sua incidéncia sobre a placa.

A Equacéo 2 € a lei de Newton para viscosidade e relaciona a viscosidade (L) com a
variacdo da velocidade (u) do fluido na direcdo perpendicular & superficie, na regido da
camada limite, e com adesao na parede.

Normalmente, a camada limite incide em regime laminar sobre a superficie e se
estende por determinado comprimento até que ocorra a transicdo para o regime turbulento,
como representado na Figura 1. Essa transicdo é influenciada pelo gradiente de presséo, a
rugosidade superficial, a transferéncia de calor, as forcas de campo e as perturbagdes da
corrente livre. (FOX; et al., 2014).

Re, = — 1)
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L )
w ay y=0

Figura 1- Representagédo do desenvolvimento e transi¢do da camada limite.
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Fonte: Fox (2014).

2.2 Descolamento da Camada Limite

Desde a incidéncia do escoamento sobre a superficie, a camada limite tende a se
desenvolver, aumentando assim sua espessura ao longo do escoamento.

Quando este escoamento é submetido a um gradiente de pressdo adverso (isto €
op/0x > 0), o qual a pressdo aumenta no sentido do escoamento, as particulas do fluido, nesse
caso, sofrem uma desaceleracdo ainda maior se comparado a perda de velocidade gerada
apenas pelas forcas viscosas na camada limite. Caso o gradiente de pressdo seja muito
intenso, o fluido tem a velocidade reduzida até o repouso, 0 que causa seu afastamento da
regido proxima a superficie, de modo a dar lugar a particula que esta vindo logo atrés, tal
fendmeno acarreta no descolamento da camada limite que é precedido por esteira, onde o
escoamento é turbulento. (FOX et al., 2014).

Superficies curvas, como asas, devido a seu formato, geram regides no escoamento
com diferentes velocidades e distribuicdo de pressdo. Consequentemente, devido a diferenca
de pressao ao longo do escoamento, corpos curvos podem apresentar um gradiente de pressao
adverso.

O gradiente adverso de pressdo cria uma resisténcia ao desenvolvimento da camada,
se prolongando até 0 momento em que a camada se descola da superficie, gerando uma regido

de recirculacdo (baixa pressdo), que normalmente ocorre sobre o bordo de fuga da asa,
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aumentando drasticamente o arrasto sobre o corpo (SCHLICHTING, 1979). A separacdo do
escoamento esta representada na Figura 2.

O problema do descolamento da camada limite € que ele impacta diretamente no
aumento do consumo de combustivel, perda de desempenho aerodindmico, diminuicdo da
capacidade de carga transportada, menor manobrabilidade, prejudica a seguranga, menor
autonomia de voo, maiores taxas de emissdo de poluentes, baixa eficiéncia, entre outros
fatores (SHAH; KONTIS, 2017).

Figura 2- Representagdo do descolamento da camada limite, devido a atuag&o de um gradiente
de presséo adverso.
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Fonte: Fox (2014).

2.3 Instabilidade Hidrodinamica

Os primeiros estudos de instabilidade hidrodindmica comegaram a serem formulados
no século X1X, principalmente por Reynolds, Helmholtz, Kelvin e Rayleigh.

O estudo da instabilidade hidrodinamica é de grande importancia para se
compreender melhor fenbmenos como transicdo para turbuléncia, formacdo de ondas
superficiais, instabilidade térmica, entre outros.

A instabilidade ocorre quando ha alguma perturbacdo no escoamento, como
variacdo de densidade, tensdo superficial, entre outros. Além disso, também pode ocorrer a
instabilidade centrifuga presente principalmente em escoamentos sobre superficies curvas e
canais concavos. (DRAZIN; REID, 2010).
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2.3.1 Instabilidade Centrifuga

Ha trés principais tipos de escoamentos caracterizados por apresentar instabilidade
centrifuga, sdo eles, escoamento na camada limite sobre uma superficie concava, escoamento
em um canal curvo devido ao gradiente de pressdo agindo ao redor desse canal, e por Gltimo o
escoamento de Couette, onde o fluido esta presente entre dois cilindros coaxiais. (DRAZIN,
2010). A Figura 3 traz representacdo dos trés tipos de escoamentos caracterizados pela

instabilidade centrifuga.

Figura 3- (a) Escoamento de Couette. (b) Escoamento em canal curvo. (c)Escoamento em

superficie cbncava.

(@) (h)

()

Fonte: DRAZIN (2010).
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2.3.2 Vortices de Gortler

Uma das instabilidades centrifugas atuantes sobre o escoamento na camada limite de
uma superficie concava foi prevista por Gortler em 1940. Em seu trabalho, Gortler conseguiu
observar que em superficies concavas juntamente a camada limite poderia ocorrer o
surgimento de vortices junto a camada limite ao longo do escoamento. Esses vortices estdo
ilustrados na Figura 4.

A importancia no estudo dos vortices de Gortler, esta presente principalmente na
andlise da transicdo do escoamento na parte inferior da asa, assim como para determinar a
eficiéncia de pés de turbinas. (HALL, 1983).

No entanto, a principal importancia dos vortices de Gortler para o trabalho aqui
apresentado estd no fato desses vortices apresentarem algumas caracteristica fisicas
semelhantes aos vortices que serdo gerados pelos VG, uma vez que ambos sdo vortices
rotativos quem atuam sobre a camada limite adicionando e retirando massa e momento de
determinadas regides.

Os vortices de Gortler sdo estruturas encontradas em pares, esses vortices tém
mesmo tamanho e giram em sentidos contrarios, gerando regiGes de downwash entre os pares
de vortices e regides de upwash na regido externa a esses pares. Nas regides de downwash o0
fluido acima da camada limite é trazido para perto a superficie devido a acdo dos vortices, ja a
regido de upwash o fluido com baixo momento (pouca velocidade) que estd proximo a
superficie é jogado para fora da camada limite. (FINNIS; BROWN, 1997). Segundo Malatesta
(2014), a atuacdo vortices modifica o perfil da camada limite, formando um perfil de
velocidade do tipo cogumelo.

Gortler a partir das equacGes de Navier-Stokes e assumindo algumas hipoteses,
consegue chegar a duas equacgdes diferenciais para velocidades acopladas que podem ser
solucionadas aproximadamente com metodos interativos, a formulagdo esta apresentadas na
referéncia Gortler(1940).

Figura 4- Vortices de Gortler se desenvolvendo paralela a uma superficie concava.

Fonte: Gortler (1940).
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2.4 METODOS DE CONTROLE DA CAMADA LIMITE

Com o avango nos estudos no setor aeronautico, assim como o crescente esforgo para
desenvolvimento dos métodos computacionais de dindmica de fluidos (CFD), novas solucdes
e dispositivos foram propostos para melhorar a aerodinamica dos componentes das aeronaves,
dos quais, pode se destacar os métodos de controle da camada limite como, por exemplo:
injecdo e succdo de massa, controle térmico, resfriamento da parede, injecdo de diferentes

gases e geradores de vortice (foco do presente estudo).

2.4.1 Geradores de Vortices

Os geradores de vortice (VG), que sdo pequenas aletas ou aerofolios estendidos na
direcdo normal a superficie, no caso do presente estudo sobre o extradorso da asa, sendo
dispostos com uma inclinacédo relativa a direcdo do escoamento (LIN, 1999), aplicados para
eliminar ou atrasar ao maximo a ocorréncia do descolamento.

Os VG sdo dispostos antes da regido de recirculacdo (descolamento) e devido ao seu
formato, o angulo de incidéncia com a direcdo do escoamento, ilustrado na Figura 5,
juntamente com a tendéncia do fluido em contornar a superficie do VG, acarreta na formacéo

de vortices longitudinais ao longo da corda (c) da asa.

Figura 5- llustracdo de alguns modelos de geradores de vortices, e alguns dos diversos tipos

de arranjos.
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Fonte: Ahmed et al. (2012).
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Segundo Lin, et al. (1991), esses vortices formados tem papel fundamental no
controle da camada limite, pois eles adicionam momento a camada limite, redirecionando o
alto momento do escoamento externo para regiGes proximas a superficie, fazendo com que a
camada limite supere a resisténcia do gradiente de pressdo adverso, isso por sua vez elimina
ou retarda o ponto de descolamento da camada.

S&o inlmeras as geometrias e arranjos que se pode aplicar aos VG, desde formatos
retangulares, triangulares, trapezoidais, até geometrias mais complexas. A inclinacdo com a
qual os VG sdo montados geram vortices longitudinais que podem rotacionar no mesmo

sentido ou em sentidos opostos (GODARD, 2006), como exemplificado na Figura 6.

Figura 6- Representacdo esquematica da formacéo de vortices contra rotativos sendo gerados

por um VG.

Fonte: Gary (1989).
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3 METOGOLOGIA

A andlise do escoamento foi realizada numericamente utilizando o método de
elementos finitos com o codigo comercial AcuSolve de CFD da Altair Hyperworks
(ALTAIR, 2018), com modelo de turbuléncia de uma equacgéo, Spalart-Allmaras (SA).

A escolha de ferramentas computacionais se deve ao fato da alta complexidade em se
obter uma solucdo analitica fechada para as equacGes de Navier-Stokes que estabelecem o
comportamento do escoamento.

O método numérico utilizado sera explicado em detalhes nas se¢éo 3.2.

3.1 Equacdes de Navier-Stokes

As equacdes de Navier-Stokes, juntamente com a equacdo da continuidade, formam
um conjunto de equacOes acopladas, que descrevem o comportamento de todo fluido
Newtoniano (viscosidade constante), que ao ser aplicada conjuntamente conseguem
solucionar a maioria dos escoamentos, no entanto ndo possuem solucdo analitica. (FOX et al.,
2014).

As equacOes de Navier-Stokes, sdo formuladas através do balanco da quantidade de
movimento chegando as Equaces 3, 4 e 5, para as direcOes X, y e z respectivamente, sendo a
equacdo da continuidade descrita pela Equagdo 6, formulada a partir da conservacdo de

massa.

d(pu) _—0p 3)
a(at : + (puu) = ? + (u grad u) + Sy “
pv _—0p
3t + (pvu) = _ay + (u grad v) + Sy,
a(pw) B —adp (5)
3t + (pwu) = TS + (u grad w) + Sy,
du (6)

+ (pu) =0
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3.2 Método Numérico

Existem varias abordagens numéricas para solucdo das Equac6es de Navier-Stokes e
consequentemente, obtencdo do perfil de escoamento que se deseja estudar. Dentre elas
existem 3 principais abordagens com suas respectivas derivagdes, com vantagens e
desvantagens, que sdo os metodos DNS (Direct Numerical Simulation), LES (Large Eddy
Simulation) e RANS (Reynolds Average Navier-Stokes).

O método DNS resolve diretamente as equagdes de Navier-Stokes e apresenta
resultados mais precisos, uma vez que as equacOes sdo resolvidas diretamente, em
contrapartida apresenta elevado custo computacional.

Na sequéncia vem o método LES, que aplica uma espécie de filtro, onde as grandes
escalas temporais e espaciais séo solucionadas, enquanto as menores sdo apenas modeladas,
apresentando alta precisdo nos resultados, em contra partida demanda alto custo
computacional, embora menor que o método DNS.

E por Gltimo o método RANS, que resolve apenas as médias das equacfes por meio

de modelos com maior rapidez se comparado aos anteriores, porém menos preciso.

3.2.1 Modelo Spalart-Allmaras

As equacles de Navier-Stokes sdo solucionadas através do método de elementos
finitos com o codigo comercial de CFD da Altair HyperWorks (ALTAIR, 2018), utilizando o
método RANS com modelo de turbuléncia de uma equacéo Spalart-Allmaras (SA).

O modelo SA foi escolhido por apresentar acuracia suficiente para solucionar com
rapidez a camada limite em escoamento externo com gradiente de presséo adverso. (Versteeg;
Malalasekera, 2007).

O modelo SA serda brevemente introduzido seguindo a referéncia Versteeg,
Malalasekera (2007). Mais detalhes do método podem ser encontrados no trabalho de Spalart
e Allmaras (1992).

Segundo Versteeg, Malalasekera (2007), o parametro de viscosidade cinematica
turbulenta 9 (kinematic eddy viscosity) se relaciona com a viscosidade dindmica turbulenta i

(dynamics eddy viscosity), através da Equacao 7.

Ug = pgfvl (7)
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Onde f,; = ful ( ) ¢ a funcdo de amortecimento da parede, tendendo a unidade para

altos numeros de Reynolds, sendo que na superficie ela tende a zero.
A tensdo de Reynolds € dada pela Equacéo 8.

__ N GICHIICNH! (8)
—pU, 'Y =2ut5ij=pt9fuz< ale +6—xj

A equagio da de transporte para & fica na forma da Equagéo 9:

a(p )

——+ div(pdU) = —dIV l(u + pd)grad(d) + Cyzp (‘9) (%) + ©)

Cblpgﬁ Cw1p< )fw

Na Equacio 9 a taxa de producéo de 9 esta relaciona com a vorticidade média local

por meio da Equacao 10:

g (10)
4 Gyl
Onde temos que Q ¢ a vorticidade média:
Q= [20;0; (1)
E £2;; € o tensor de vorticidade media dado por:
., = L(0W) oW (12)
b 2 ax] axi

A fungbes e f,» = fi ( ) e fo2 = fu2 (ﬁ )séo ambas fungdes de amortecimento

de parede.
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Segundo Versteeg e Malalasekera (2007) o modelo SA é um modelo de 1 equacédo
que ndo permite o calculo da escala de comprimento. No entanto, ele deve ser especificado
para calcular a taxa de dissipacdo da quantidade de turbuléncia transportada.

A escala de comprimento utilizada nesse caso é ky, sendo y é distancia da superficie.
Esse pardmetro entra no calculo do termo de destruicdo da Equacdo 9 e no célculo do
parametro de vorticidade na Equacdo 10.

O método apresentou ao longo de seu equacionamento algumas constante, que séo
calibradas de modo a se obter bons resultados para camada limite em escoamento externo

com gradiente de pressdo adverso Tabela 1.

Tabela 1- Constantes do Modelo SA

k =0.4187 | C,; = 0.1355 | Cp, = 0.622 1+ Cp

CWl = Cbl + kZ o,

Fonte: Versteeg e Malalasekera (2007).
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4 ESTUDO DE CASO

O presente trabalho tem como objetivo estudar a interferéncia que os geradores de
vortices geram no escoamento sobre uma asa com perfil aerofolio NACA 0015, enfatizando
principalmente a variacdo de pressdo, arrasto e sustentacdo devido a presenca vortices
longitudinais formados pelo VG.

Foi realizada uma primeira simulacdo com Re. = 2,38 x 10° e AoA = 3, para verificar a
atuacdo do vortices sobre a bolha de descolamento que ocorre apés 0 VG, e uma segunda
simulagdo com Re. = 2,38 x 10° e AoA = 6, para observar a capacidade do VG formar os
vortices longitudinais quando uma bolha de recirculagdo se forma anterior ao mesmo.

Ao simular o aumento do Re; para 2 x 10° em AoA = 3 bem como a simulago do
aumento Re para 2 x 10° em AoA = 6, verificou-se por anélise numérica que ndo ocorreu
mais o surgimento da regido de separacao.

Por esse fato, as simulacdes acima foram realizadas com o intuito de avaliar como é
influénciado o arrasto e sustentacdo da asa pela a alteracdo da velocidade e do campo de
pressdo devido a presenca apenas dos vortices longitudinais sem a bolha de separagdo, para
condicdo de Re; = 2 x 10° com AoA =3 e Re. = 2 x 10° com AoA = 6.

Como ultima abordagem foi realizada uma andlise comparativa mantendo o mesmo
comprimento e altura do modelo principal detalhada no capitulo 8.4, para se avaliar como a
alteracdo da inclinacdo P relativa ao escoamento e distanciamento das superficies do VG
afetam o arrasto e sustentacdo da asa.

Para esse trabalho foi modelado uma asa com perfil de aerofélio NACA 0015 com
comprimento de corda ¢ = 252.3mm, sendo:

PVeC (13)
u

Re. =

O gerador de vortice foi desenvolvido e dimensionado com base na espessura da

camada limite na condicdo Re, = 2,38 x 10° e AoA = 3. A altura h do VG foi dimensionado
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na mesma ordem de grandeza da espessura da camada limite, 8¢ 33¢ 404=3 = 1.1mm no ponto

onde esta localizado o gerador (0.33c).
A geometria do VG esté representada na Figura 7, sendo que a superficie do gerador
comecando em 0.29c aumentando linearmente até alcancar altura h=1.2 mm em 0.33c e volta

a reduzir em forma de arco de circunferéncia até a distancia de 0.336c.
A base para o dimensionamento do comprimento e distanciamento das superficies do

VG partiu do trabalho Ashill et al., (2001), tendo como base no gerador formato em delta e

considerando n = 2 representado na Figura 8.

Figura 7- Geometria e Dimensionamento do Gerador de Vortice.
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Fonte: Autor (2018).

Figura 8- Dimensionamento base para um VG do tipo delta
nh

n=0,1,2 -~
/ I h
/ %A‘

Fonte: Ashill (2001).
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A posicdo do VG entre 0.29¢ a 0.336¢ foi escolhida para que com Re, = 2,38 x 10° e
AOA = 3 0 VG estivesse anterior a regido de descolamento da camada limite, sabendo que
nessas condi¢cdes a mesma sofre seu descolamento em uma distancia de 0.38c recolando em
0.56¢ a partir do bordo de ataque (ROBARGE et al., 2004).

Essa localizagdo do VG também garante que com Re. = 2,38 x 10°e AoA = 6 a bolha
de recirculacdo gerada pelo descolamento ird comecar antes do VG recolando em ~0.33c,
permitindo verificar se 0 VG € capaz de formar vortices longitudinais, quando ele se mantém
parcialmente imerso na regido de recirculacdo que antecede os ~0.33c.

A andlise do escoamento nesse trabalho sera feita principalmente através distribuicdo
velocidade e dos coeficientes de pressdo (Cp), arrasto (Cp), sustentacdo (C.), que segundo

Anderson (2001):

CP == 1 5
7[)1[)/00 (15)
CD = 1
7PV0025
L 16
. (16)
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5 DOMINIO COMPUTACIONAL E MALHA

O dominio computacional foi modelado com a asa centralizada a uma distancia
suficiente para evitar regides de recirculacdo e condi¢cbes adversas nas fronteiras do dominio
computacional, que pudessem ocasionar erros numéricos, Figura 9.

A Figura 9 também apresenta as condi¢des de contorno utilizadas na simulacéo,
numeradas como:

Regido 1, condicdo de simetria.

Regido 2, condigdo de escoamento livre, também chamado condi¢éo de escoamento
afastado (Far Field), que determinam as condic¢des do fluxo de entrada e saida do dominio.

Regido 3, condicdo de ndo escorregamento, na face que representa a superficie da

asa.

Figura 9- Dimensionamento do dominio computacional e representacdo das condi¢des de

contorno.

Fonte: Autor (2018).
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A malha da regido da camada limite é composta por elementos prismaticos que
organizados em camadas, com alto refino, possibilitam a precisdo nos resultados, por ser a
regido de maior interesse, aléem de ser dimensiona de forma a ser aplicada para todas as
situacOes estudadas neste trabalho.

J& a regido fora da camada limite é composta de elementos tetraédricos com uma
taxa de crescimento que garantem uma transicdo suave do tamanho dos elementos mais
refinados que estdo mais proximos a camada limite até os menos refinados que estdo perto do

limite do dominio computacional Figura 10.

Figura 10- Configuracéo detalhada da malha préximo ao VG.

Fonte: Autor (2018).
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6 VALIDACAO

A validacdo do codigo foi realizada primeiramente com a asa sem o gerador de
vortice comparando com os dados experimentais obtidos em tunel de vento descrito no
trabalho de Sheldahi e Klimas (1981).

A validacdo foi realizada para nimeros de Reynolds de Re. = 3,6 x 10° e Re; = 2 X
10°. Como nio foram encontrados dados especificos para o perfil NACA 0015 com Re.=2,38
x 10° (condicao de estudo), foi utilizado um regime de escoamento de Re. = 3,6 x 10° para a
simulacéo de menor numero de Reynolds.

Para validacdo foram criadas trés malhas de menor, médio e maior refino Malha 1 =
1,7 x 10°, Malha 2 = 3,1 x 10°, Malha 3 = 5 x 10° elementos, respectivamente.

Acompanhando os Graficos 1, 2, 3 e 4 abaixo observar-se que o resultado
experimental e numérico apresentaram uma pequena diferenca entre Cp e Ci, além disso é

possivel observar a convergéncia a partir do refino da Malha 2.

Gréfico 1 - Validacdo da malha para asa com perfil NACA 0015 sem 0 VG com Re.=3,6x10°
com base no C,.

C, Asa Perfil NACA 0015 e Re_ = 3.6 x 105
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Malha 3 (C, )

- - =Referéncia: R. E. Sheldahl; P. C. Klimas. (C,)

0.6

0.5

0.4

031

0.2

0.1

Fonte: Autor (2018).
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Gréfico 2 - Validacdo da malha para asa com perfil NACA 0015 sem 0 VG com Re.=3,6x10°
com base no Cp.

C,, Asa Perfil NACA 0015 e Re_ = 3.6 10°

0.06 1 T T T T
——Malha 1 (C)
——Malha 2 (Cp)
0.051 Malha 3 (C,) 7
- - -Referéncia: R. E. Sheldahl; P. C. Klimas. (CD)
0.04 - *
o 0.03F :
0.02 -
0.0 F————soc—m==s—e===seemreec=osmcmec------TTTTTTTTTTTT 7
O 1 1 | 1 1
0 1 2 3 4 5 6

Fonte: Autor (2018).

Gréfico 3 - Validacio da malha para asa com perfil NACA 0015 sem 0 VG com Re.=2x10°
com base no C.

C, Asa Perfil NACA 0015 e Re = 2 x 10°

0.7 1 T T T T
——Malha 1(C)
——Malha 2 (C
06 ©)
Malha 3 (C| )
- - -Referéncia: R. E. Sheldahl; P. C. Klimas. (CL)
05

AoA

Fonte: Autor (2018).
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Gréfico 4 - Validacio da malha para asa com perfil NACA 0015 sem 0 VG com Re.=2x10°
com base no Cp.

C,, Asa Perfil NACA 0015 e Re_ = 2 X 108
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Fonte: Autor (2018).
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7 CONVERGENCIA

A etapa de convergéncia de malha foi realizada para asa com VG, sendo que a
convergéncia sem VG ja foi constatada na etapa de validacé&o.

A convergéncia de malha foi realizada com a mesma metodologia descrita na etapa
de validagéo e os parametros de geracdo de malha foram os mesmos utilizados na validagéo,
como tentativa de se obter a melhor comparacéo entre os resultados numéricos para asa com e
sem VG.

Foram criadas trés malhas com menor, médio e maior refino respectivamente. Malha
1* = 2 x 10°, Malha 2* = 3,6 x 10°, Malha 3* = 6 x 10°,

Os parametros de andlise de convergéncia foram os coeficientes de sustentacdo (Cy)
e arrasto (Cp).

E possivel observar que a convergéncia ocorre a partir do refino da Malha 2*, os
resultados podem ser conferidos através do Gréfico 5, Gréfico 6, Grafico 7 e Gréfico 8 .

As malhas escolhidas para as analises posteriores como comparacao de resultados
sera a mais refinada, Malha 3*.

Refinos maiores de malha resultaram em custo computacional muito elevado para o
modelo de computador utilizado (Dell XPS / Intel Core i5-3350p / CPU 3.1 GHz / Memdria
RAM: 16 Gb).



Gréfico 5 — Convergéncia da malha para asa com perfil NACA 0015 com o VG em
Re,=2,38x10° com base no C.

C, Asa Perfil NACA 0015 com VG e Re = 2.38 x 10°

0.7 1 T T T T
— Malha 1° (C,) -
06| —Malha2*(C)) i
Malha 3* (G )
05 B
04r b
—
Q
03r B
02r b
01r = .
O | | | | 1
0 1 2 3 4 5 6

Fonte: Autor (2018).

Gréfico 6 - Convergéncia da malha para asa com perfil NACA 0015 com o VG em
Re,=2,38x10° com base no Cp.

C,, Asa Perfil NACA 0015 com VG e Re = 2.38 x 10°

0.06 T T T T T
— Malha 17 (G,)
— Malha 2° (G,)
0.051 Malha 3* (G,)) 7
0.04 - :
o 0.03F :

Fonte: Autor (2018).
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Gréfico 7 - Convergéncia da malha para asa com perfil NACA 0015 com 0 VG em Re=2x10°
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Fonte: Autor (2018).

Gréfico 8 - Convergéncia da malha para asa com perfil NACA 0015 com 0 VG em Re=2x10°
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Fonte: Autor (2018).
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8 RESULTADOS

Os resultados foram separados em trés etapas, sendo a primeira focada na analise em
baixo nimero de Reynolds (Re; = 2,38 x 10°), a segunda em alto niimero de Reynolds (Re; =
2 x 10°%) e a terceira na influéncia da variacéo da geometria sobre o desempenho aerodinamico.

O perfil de pressdo desenvolvido sobre a asa sera estudado por meio de 3 planos de

tomada de presséo, representados na Figura 11, sendo S = 24mm.

Figura 11- Representacéo dos Planos de tomada de presséo.

PLAN 1 ;
RN S S -izs%ss
PRI o S S S o S e o e S S G e T s A

Fonte: Autor (2018).

8.1 Estudo em Baixo Reynolds

Com Re; = 2,38 x 10° e AoA = 3 sem VG foi observado o surgimento da esperada
bolha de separacdo com o descolamento da camada limite que ocorre em ~0.34c e logo recola
em ~0.63c.

Observando na Figura 12 pode-se verificar que existe uma regido azulada (baixa
velocidade) se estendendo por uma porcentagem consideravel da corda, isso indica que o
fluido esta sendo freado e, conforme o detalhe ampliado apresentado, fica evidente que se
trata de uma regido de recirculacdo, com vetores de velocidade contrarios ao escoamento.

Ja na Figura 13 quando se aumenta o angulo de ataque para AoA = 6 é observado
que a bolha de recirculagdo, mostrada na regido azulada caminha sentido ao bordo de ataque e

a camada limite descola em ~0.13c e reanexa em ~0.33c.
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Figura 12- Perfil do campo de velocidade da asa sem VG em Re. = 2,38 x 10° e

AO0A = 3 com a recirculagdo em detalhe ampliado.
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Fonte: Autor (2018).

Figura 13- Perfil do campo de velocidade da asa sem VG em Re. = 2,38 x 10° e

AOA = 6 com a recirculagdo em detalhe ampliado.
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Fonte: Autor (2018).

8.1.1 Efeito sobre o Perfil de Velocidade em Baixo Reynolds

Para a simulagdo em Re; = 2,38 x 10° e A0A = 3 ocorre 0 surgimento de vortices
longitudinais contra rotativos bem definidos que se estendem por quase todo o extradorso da
asa, onde se observou uma forte atuacdo desse vortices sobre a regido de recirculagcdo na
regido longitudinal contida principalmente proxima ao Plano 3, fazendo com que a bolha de
recirculacdo diminuisse consideravelmente seu tamanho como apresentado na Figura 14.

A Figura 14 mostra uma comparagéo entre a simulagdo com e sem o VG, onde as
linhas vermelhas e azuis sdo dadas pelo programa representando os pontos considerados de

descolamento e recolamento, respectivamente.
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Para resultados mais claros e representativos foram considerados a simulagdo com
VG nas regides de separacdo delimitada por uma linha amarela que foi estipulada através de
uma analise mais detalhada do escoamento baseado nos vetores de velocidade.

Esta linha amarela torna visivel a interacdo de vortices, adicionando energia cinética
e formando uma espécie de corredor de camada limite colada, onde antes era uma Unica
grande bolha de recirculagéo.

A simulacdo também mostra que a regido abaixo da localizagdo dos vortices
longitudinais ndo apresentou descolamento, devido a maior quantidade de energia cinética
injetada naquela regido proxima a superficie. Enquanto no Plano 3, onde os vortices se
encontram, se observou a ocorréncia de uma forte interacdo entre eles logo apés o VG,
induzindo o aumento do componente de velocidade na direcdo normal da superficie,
justamente pois 0s vartices sdo contra-rotativos.

Isto eventualmente gera uma pequena regido de descolamento da camada limite e seu
recolamento aumenta a intensidade turbulenta do fluxo, que adicionada & acdo dos vortices,
jogando o fluido com baixa energia cinética para fora da camada limite, fazendo com que a
camada limite permaneca colada a superficie ao longo do caminho restante.

Esta condicdo também fica visivel analisando a Figura 15 e Figura 16 que
apresentam o perfil de velocidade do escoamento ao longo da asa.

Na Figura 16 é mostrado que a intensidade dos vortices longitudinais representados
na Figura 17 tende a diminuir & medida que os mesmos caminham em direcdo ao bordo de

fuga, devido a dissipagéo viscosa presente ao longo do escoamento.

Figura 14- Comparacdo entre as regides de separagdo da asa com e sem VG em Re. = 2,38 x
10° e AoA = 3.

Fonte: Autor (2018).
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Figura 15- Comparacao do perfil de velocidade da asa com e sem VG em Re. = 2,38 x 10° e
AO0A = 3 sobre o Plano 3.

Fonte: Autor (2018).

Figura 16- Perfil do campo de velocidade da asa com VG em Re.= 2,38 x 10° e
A0A = 3 em planos transversais na dire¢do spanwise.

Fonte: Autor (2018).
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Figura 17- Vortices longitudinais contra-rotativos formados em Re. = 2,38 x 10° e
AoA = 3.

Fonte: Autor (2018).

A simulagdo com A0A = 6 mostrou que a bolha de recirculagéo incide diretamente
sobre 0 VG recolando em 0.33c exatamente na localizacdo do gerador, como era de interesse
de estudo.

A simulagdo mostrou que devido a regido de recirculagdo o escoamento perde grande
quantidade de momento linear que seria utilizada na formac&o dos vértices, por esse fato ndo
foi observado estruturas de vortice bem definidas. Assim a bolha de recirculacdo fica mais
evidente ao se analisar a Figura 18, ja o escoamento pode ser visualizado pelas Figura 19 e
Figura 20, nas quais sdo apresentados os perfis de velocidade mais detalhadamente.

Embora 0 VG tenha gerado pouca influéncia sobre o escoamento, observa-se uma
pequena variacdo no perfil de velocidade que é dissipada conforme o escoamento se afasta do

gerador.

Figura 18- Perfil do campo de velocidade da asa com VG em Re.= 2,38 x 10° e

AO0A = 6 no plano superior.

velocity_magni
0.01907,

Fonte: Autor (2018).
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Figura 19- Comparacao do perfil de velocidade da asa com e sem VG em Re. = 2,38 x 10° e
AO0A = 6 sobre o Plano 3.

Fonte: Autor (2018).

Figura 20- Perfil do campo de velocidade da asa com VG em Re.= 2,38 x 10° e

A0A = 6 em planos transversais na direcdo spanwise.

Fonte: Autor (2018).
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8.1.2 Efeito sobre a Pressdao em Baixo Reynolds

A atuacdo do VG afeta visivelmente a distribuicdo de pressdo ao longo da corda,
sendo notado como aspecto mais geral um pequeno acréscimo da pressdo sobre o extradorso
da asa.

A distribuicdo de pressdo para Re. = 2,38 x 10°> e AoA = 3 pode ser observada
através do Gréafico 5, onde € mostrada a distribui¢éo de pressdo nos Planos 1, 2 e 3 que sendo
comparadas com a asa sem gerador, fica evidente a atuacdo do VG nos trés planos.

Ao analisar a regido a jusante do VG (ap6s 0.29c) no Plano 3 é observado
primeiramente uma oscilagdo da pressao, seguida de um aumento de C, em formato de degrau
em ~0.38c, este formato de degrau indica um subito aumento da pressdo caracteristica da
regido recolocada, ja este ponto de recolamento em 0.4c é seguido por um aumento
consideravel de pressdo até 0.58c, isso se deve ao fato do VG atuar sobre a camada limite
removendo localmente a bolha de recirculacéo, formando o corredor de camada limite colada
anteriormente mencionado, como essa regido de recirculacdo era caracterizada pela perda de
pressdo (baixa pressdo) ao ser removida provoca um aumento local de Cp, que pode ser

percebido ao comparar a asa com VG no Plano 3 e a asa sem VG.

Gréafico 9— Comparacdo da distribuicdo de pressdo ao longo Planos 1, 2 e 3 para 0 asa com
VG em relacdo a asa sem VG em Re, = 2,38 X 10° e AoA = 3.
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1 f VG —Plano 3 B
/ + Asasem VG
-0.5 Ea 1
o
O 0 B W
051 —
1 —
15 | | | | | | | | |
0 0.1 0.2 0.3 04 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

x/c

Fonte: Autor (2018)
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Para AoA = 6 era esperado menor atua¢do do VG devido o surgimento da regido de
recirculacdo antes do gerador, fato este que também ocorreu com a pressdo que ndo foi
fortemente afetada pelo VG, devido a regido de descolamento anterior ao gerador, que levou a
perda de momento linear do escoamento que seria utilizada na formacao dos vortices.

Ao observar o Grafico 6 verifica-se que os perfis de pressdo com e sem gerador sdo
coincidentes ao longo de quase todo comprimento de corda, com exce¢do da regido proxima
do VG, onde podemos observar um ligeiro aumento da presséo entre 0.29c até 0.34c (regido

que contém o VG).

Gréfico 10— Comparacdo da distribuicdo de pressao ao longo Planos 1, 2 e 3 para 0 asa com
VG em relacdo a asa sem VG em Re; = 2,38 X 10° e ACA = 6.
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Fonte: Autor (2018)

8.1.3 Efeito sobre Aerodindmica com Baixo Reynolds

O grande foco nos estudos da aerodindmica consiste principalmente na busca de
meios de se aumentar a sustentagdo (L) e diminuir o arrasto (D). Normalmente trabalha-se
com razéo L/D para avaliar o desempenho aerodindmico final.

Por meio da Tabela 1, observa-se um comportamento dos resultados condizente com

0 esperado, sendo possivel analisar que no angulo de ataque AoA = 3 houve um decréscimo
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sutil na sustentagdo de 0.82% devido ao aumento da pressdo gerado pelo VG, onde antes
havia uma regido de baixa pressao devido a recirculacao sobre o extradorso.

Outro ponto verificado nesse caso é a diminuicdo do arrasto devido a atuacdo dos
vortices longitudinais removendo a bolha de recirculacéo localmente resultando em um ganho
L/D de apenas 0.61%, mas que representa melhoria do arrasto, devido a remocao da zona de
descolamento, principalmente na porcdo longitudinal perto ao Plano 3.

Para avaliar a reducdo do arrasto é importante considerar que a superficie do VGleva
ao aumento do arrasto por friccdo, devido ao aumento da area molhada superficial, como €
possivel observar, a reducdo da bolha de recirculacdo foi suficiente para compensar esse
efeito, levando a reducdo do arrasto em 1.43%. J& a diminuigdo da sustentacdo ocorre devido
ao ligeiro aumento da pressdo no extradorso da asa, devido atuacdo do VG que diminuiu a
regido de descolamento, regido essa caraterizada por ser de baixa pressao.

Ao se observar a asa em AOA = 6, nota-se que o efeito do gerador foi muito pequeno,
devido a regido de descolamento estar situada antes do VG. Nessas condi¢des, 0 aumento da
area molhada e a perda de momento linear do fluido ao se encontrar com as aletas ocasiona o
aumento do arrasto em 0.33%. No entanto, o pequeno aumento de 0.35% na sustentacédo
devido a nova distribuicdo de pressdo acaba por o compensar arrasto, gerando na préatica o
mesmo valor de L/D.

Tabela 1- Comparacdo do arrasto e sustentacio da asa com e sem VG com Re = 2,38 x 10°

em AoA =3 e 6.
Asa sem VG Asa com VG
AOA Co CL L/D Co CL L/D
3 0.013803 0.38769 28.08828 0.013606 0.38449 28.25958
6 0.018337 0.69803 38.06767 0.018397 0.70045 38.07517

Fonte: Autor (2018).
8.2 Estudo em Alto Reynolds

Para a simulagdo em Re. = 2 x 10° e AoA = 3 e Re. = 2 x 10° e AoA= 6, nio se
observou a presenca do descolamento da camada limite como observado no caso anterior,
além disso foi verificado o surgimento de vortices longitudinais bem definido para os dois

angulos de ataque.
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Essa simulacdo tem como base avaliar como a presenga desses vortices e sua
influéncia no escoamento quando ndo se tem mais uma regido de descolamento, como nos
casos anteriores.

O objetivo foi verificar se a presenca dos vortices em um escoamento ndo descolado

melhora o desempenho aerodinamico da asa.
8.2.1 Efeito sobre o Perfil de Velocidade em Alto Reynolds

Devido & maior energia cinética do fluido em Re. = 2 x 10°, n#o é observado uma
bolha de recirculagdo no extradorso da asa. Além disso, o alto momento linear associado a
esse escoamento possibilitou a formacéo de vartices com maior intensidade.

Para AoA = 3 € observado uma notavel mudanca no novo perfil de velocidade
quando o VG é adicionado a asa, isso fica mais claro ao se observar a Figura 21. Essa figura
mostra 0 comportamento da regido localizada entre os dois vortices, o caminho percorrido por
esses votices fica evidenciado pela regido amarelada e esverdeada, que acompanha o formato
da asa ao longo do escoamento.

Uma caracteristica observada nos vortices longitudinais € a tendéncia de se afastar da
superficie ao longo do escoamento, como mostrada na Figura 22, onde é possivel verificar
esse fendmeno com mais detalhes que mostram onde os vortices formam a estrutura em forma
de cogumelo. Esse formato se deve ao movimento de downwash nas laterais dos vortices
jogando fluido com maior velocidade para proximo da superficie, e de upwash na regido de
encontro dos mesmos, jogando fluido de baixa velocidade para fora da camada limite.

Ao se observar proximo a superficie, a camada limite recebe um incremento de
velocidade proximo ao Plano 3 abaixo dos vortices formados, sendo esses vortices

representados na Figura 23.
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Figura 21- Comparacéo do perfil de velocidade da asa com e sem VG em Re; = 2 x 10° e AoA

= 3 sobre o Plano 3.

Fonte: Autor (2018).

Figura 22- Perfil do campo de velocidade da asa com VG em Re.= 2 x 10° e

Fonte: Autor (2018).
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Figura 23- Vortices longitudinais contra-rotativos formados com Re. =2 x 10% e
AoA = 3.

Fonte: Autor (2018).

J& para AoA = 6, a Figura 24 ilustra bem a alteracdo no perfil de velocidade apds o
VG, a regido esverdeada apresenta claramente a ocorréncia do movimento de upwash ao
longo do encontro dos vortices longitudinais.

No entanto, a Figura 25 indica que com o aumento do angulo de ataque os vortices
tiveram a tendéncia de se manter mais proximo a superficie em comparacéo a simulacédo em a
AoA = 3.

Esses vortices cumprem seu papel adicionando velocidade a regido abaixo deles e
vao se dissipando ao chegar préximo ao bordo de fuga devido a dissipagdo viscosa presente,

fazendo com que seu efeito seja cada vez menos notado.
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Figura 24- Comparacéo do perfil de velocidade da asa com e sem VG em Re; = 2 x 10° e AoA
= 6 sobre o Plano 3.

Fonte: Autor (2018).

Figura 25- Perfil do campo de velocidade da asa com VG em Re.= 2 x 10° e A0oA = 6 em

planos transversais na direcéo spanwise.

Fonte: Autor (2018).



53

8.2.2 Efeito sobre a Pressédo em Alto Reynolds

O estudo da distribuicdo da pressio para Re; = 2 x 10° e AoA= 3 pode ser realizado
através do grafico de Cp representados no Grafico 7, analisado nos 3 planos de tomada de
pressdo e comparados com a asa sem gerador.

Para Re. = 2 x 10° e AoA = 3, devido ao distanciamento dos vértices com a
superficie somada a sua dissipacao, a regidao de maior atuacdo do gerador se estende apenas
entre ~0.29 a ~0.48c que se caracteriza por uma um grande oscilagdo na distribuicdo de
pressédo, principalmente sobre o Plano 3. Além disso, em alto nimero de Reynolds, maior € 0
memento linear do escoamento que é convertido em movimento de rotagdo do vortice, por
esse fato o aumento da pressdo apdés o VG no Plano 3 é maior comparado aos casos
anteriores.

Ja a simulagdo com Re. = 2 x 10° e AoA= 6 apresentou um comportamento
semelhante. Ocorre um aumento da pressao proximo ao VG entre ~0.28 até ~0.44, ap6s essa
regido as 4 curvas coincidem. A menor atuacao dos vortices comparado a configura¢do com
A0A = 3 é devido a menor magnitude de velocidade local devido ao aumento da incidéncia da

asa.

Gréfico 11- Comparacdo da distribuicdo de pressao ao longo Planos 1, 2 e 3 para 0 asa com

VG em relacdo a asa sem VG em Re; = 2 X 10%e AoA = 3.

-1 .5 T T T T T
—Plano 1
Plano 2
—Plano 3 B
+ Asasem VG

1-5 | 1 | | | 1 | 1 |
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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Fonte: Autor (2018).
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Gréfico 12— Comparacdo da distribuigdo de pressdo ao longo Planos 1, 2 e 3 para 0 asa com
VG em relagdo a asa sem VG em Re. = 2 x 10° e AoA = 6.
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Fonte: Autor (2018).

8.2.3 Efeito sobre Aerodindmica em Alto Reynolds

Em Re. = 2 x 10°% ndo é mais identificado a bolha de recirculacdo presente no
extradorso e torna-se de interesse do estudo avaliar como as forcas aerodinamicas sao afetadas
com a alteracdo da distribuicdo de pressao devido aos vortices gerados.

A Tabela 2 mostra que para AoA = 3 e 6 0 VG melhorou ligeiramente a sustentacéo,
no entanto o arrasto gerado devido a presenca da superficie do VG levou a diminuicdo da
fracdo L/D. Esse acréscimo do arrasto é resultado do aumento da area molhada com a
insercdo do VG e também na distribuicdo da pressao gerada pelos vortices.

Outros fatores podem ter contribuido para o aumento do arrasto, como a transicao do
escoamento para turbuléncia. Ja que o estudo de transicdo foge do escopo desse trabalho, ndo
sera avaliado aqui.

Em resumo em para Re; = 2 x 10° a utilizacdo do VG mostrou novo perfil de presséo
gerado que ndo traz melhorias no desempenho aerodindmico final L/D. Para AoA=3, ha um
ganho de 1.37% na sustentagcdo, e um aumento de 5.9% no arrasto, resultando em uma
reducdo de 4.28% na razdo L/D. Ja para AoA = 6, 0 ganho € de 1.82% na sustentagdo, com o
aumento de 8.36% no arrasto, resultando em uma reducéo de L/D de 6.03%.
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Tabela 2- Comparacéo do arrasto e sustentacdo da asa com e sem VG em Re. = 2 x 10° em

AOA =3¢b.
Asa sem VG Asa com VG
AOA Co CL L/D Co CL L/D
3 0.006968 | 0.3102496 | 4452181 0.007379 0.314493 42.61663
6 0.010468 | 0.61164554 | 58.42847 0.011343 0.622789 54.90393

Fonte: Autor (2018).

8.3 Analise de Carater Comparativo

Nesta etapa se realizou um estudo de carater comparativo de como a variacdo da
inclinacdo relativa, distanciamento das superficies e inversdo do sentido do VG podem afetar
a sustentacéo e o arrasto final para a condicdo de Re; = 2,38 x 10° e AoA = 3, onde a bolha de
recirculacdo esta presente e ap6s o VG.

Reafirmando que esse estudo € meramente de carater comparativo, ndo foram
realizados simula¢des com a variacao de todos os parametros geométricos possiveis.

O estudo foi realizado mantendo fixo a altura do VG trabalhado até o0 momento, ou
seja, de h = 1.2 mm. Além disso, também sera mantido o formato, e a localizacdo da nova
geometria do VG comegando em 0.29c e terminando em 0.33c.

As simulacbes foram separadas em trés grupos representados na Figura 26, que serdo

classificados na sequéncia.

Figura 26- Parametros de varia¢do da geometria do VG.

GRUPOA GRUPO B GRUPO C
D1 =N.h D1= (N+5).h

X\/

t t

Fonte: Autor (2018).
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A geometria base do VG que foi estudada até o0 momento e que esta descrita na
Figura 7, sera nomeada como VGoy, cujo valor de B = 14.01°, N = 2, e consequentemente,
D1=2h e D2=7h. Ela servira de base para avaliar o efeito da variacdo de 3 e N.

No Grupo A é alterado o parametro N que define proporcionalmente a variacao da
distancia menor (D1), e da distancia maior (D2) entre as superficies do VG, mantendo p =
14°, sendo N correlacionado por D1 = Nh e D2 = (N+5)h.

Para o Grupo B ¢ alterado o valor de B, mantendo fixo valor de D1 = 2h.

Ja para o Grupo C foi considerado a geometria invertida do VGps, (rotacionado
180°).

Os parametros geométricos, assim como a nomenclatura das geometrias

desenvolvidas estdo detalhadas na Tabela 3.

Tabela 3- Parametros geométricos das novas geometrias de VG.

Grupo A
Geometria N D1 D2
VGa1 0 Oh 5h
VGaz 4 4h 9h
VGas 6 6h 11h
Grupo B
Geometria B D1
VGpg; 19 2h
VGg; 24 2h
Grupo C
Geometria N D1 D2
VGc 2 7h 2h
VG principal
Geometria N D1 D2
VGo; 2 2h 7h

Fonte: Autor (2018).

A Tabela 4 apresenta os resultados da simulacdo analisada no Grupo A onde €
observado o aumento do arrasto conforme as superficies se afastam a medida que N aumenta,
sendo a geometria do VGa; a que melhor apresentou desempenho com menor arrasto e

sustentacédo dentre os demais geradores.
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Também é verificado que a insercdo do VG em todos os casos diminuiu a
sustentacdo da asa, mas que é compensada pela reducdo do arrasto levando a melhora da
razdo L/D na maioria dos casos.

Resumidamente, as simulacdes do Grupo A indicaram que a aproximacgdo das
superficies resultam no melhor desempenho aerodindmico, menor arrasto e maior sustentacgéo,
sendo os melhores resultados obtidos em N = 0 (VGa;) com a melhoria da razdo L/D em
2.56%, enquanto que 0 VGas ndo trouxe nenhum beneficio comparado a asa sem VG.

Ja andlise do Grupo B indica que o aumento de P piora claramente o arrasto ¢ a
sustentacdo, sendo VGo; com B = 14 a unica geometria que mostrou melhor desempenho em
relacdo a asa sem VG.

A (ltima analise foi o Grupo C, no qual foi a geometria VGp; foi simplesmente
rotacionada 180°, isso resulta em uma mudanca no sentido de rotacdo dos vortices que

segundo a analise resultou em uma evidente perda de sustentacdo e aumento de arrasto.

Tabela 4- Comparacdo de desempenho aerodindmico devido a variacdo dos parametros

geométricos.

Comparagdo Grupo A
Geometria N Co CL L/D
|
| VGa | 0 [0.01345]0.38742 | 28.8060
|
VGa2 4 0.01368 | 0.38470 | 28.1249
VGasz 6 0.01381 | 0.38416 | 27.8163
Comparagao Grupo B
Geometria B Cp CL L/D
VGg; 19 |0.01397 | 0.38214 | 27.3446
VGg, 24 10.01424 | 0.37906 | 26.6118
Comparagdo Grupo C
Geometria N Cp CL L/D

VGc1 2 0.01401 | 0.37573 | 26.8106

Fonte: Autor (2018).
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9 CONCLUSAO

O presente estudo mostrou que para a condicdo de Re. = 2,38 x 10° e AoA = 3
qguando o VG esté situado antes da bolha de descolamento na asa. Assim, a formacdo dos
vortices longitudinais conseguem atuar efetivamente ao redor do Plano 3, eliminando a regido
de descolamento localmente criando uma espécie de corredor de escoamento colado.

Isso levou a reducdo do arrasto em 1.43% e de sustentacdo caiu em 0.82%,
resultando em um ganho final L/D de 0.61%, mostrando que a utilizacdo do VG anterior a
uma regido de recirculacdo é justificado e de fato desempenhou a fungdo de colar o
escoamento localmente.

Quando a simulag&o foi realizada para Re. = 2,38 x 10° e AoA = 6, condic&o na qual
a regido de descolamento comecava antes do VG e terminava recolando sobre o mesmo, foi
mostrado que perda de energia do escoamento devido a bolha de recirculagdo evitou a
formacdo dos vértices longitudinais mantendo quase inalterada a distribuicdo de pressdo no
perfil.

Desta forma, a razdo L/D apresentou uma variacdo muito baixa, uma vez o aumento
do arrasto foi de 0.33% precedido de um ganho de sustentacdo de 0.35%, o que néo justifica a
utilizacdo do VG quando a bolha de recirculagdo é gerada antes do mesmo.

J4 para as duas anélises em Re, = 2 x 10° condicdo na qual ndo ha a regido de
descolamento foi observado que a nova distribuicéo de pressdo causada pela presenca do VG
e dos vortices, embora tenha aumentado a sustentagdo, piorou consideravelmente o arrasto da
asa.

Os resultados finais foram AoA=3 o ganho de 1.37% na sustentacdo, e aumento de
5.9% no arrasto, resultando em uma reducéo na razéo L/D de 4.28% e para AoA = 6 0 ganho
de 1.82% na sustentagdo, com o aumento de 8.36% no arrasto levando a reducdo de L/D em
6.03%.

Pode-se concluir dessa analise que a utilizacdo do VG em condi¢bes sem regido de
descolamento para atuar leva a uma perda consideravel de desempenho aerodindmico, ndo

sendo recomendado seu uso.
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A Ultima andlise numérica foi realizada para avaliar como as alteracfes de alguns
pardmetros geométricos afetavam o desempenho da asa, e através dos resultados se chegou a
seguinte conclusao: o arrasto e a sustentacdo da asa melhoram com a diminuicao da distancia
D1 e D2 (em funcdo de N) mantendo B = 14, o arrasto e sustentacdo sdo prejudicados com o
aumento do angulo para p > 14, além disso, a rotagdo em 180° (inversdo) da geometria do VG
piorou o arrasto e a sustentagéo final da asa.

Para finalizar s@o deixadas algumas sugestfes para trabalhos futuros:

. Analisar os melhores posicionamentos do VG que resulte em melhoria de
desempenho em uma ampla faixa de nimero de Reynolds e &ngulo de ataque até o stall da
asa.

. Estudar diferentes arranjos e posicdes de VG sobre a asa.

. Fazer um estudo de otimizacéo dos parametros geométricos do VG.

. Analisar outros modelos geométricos de VG.

. Realizar estudo experimental em tdnel de vento para verificacdo dos resultados
obtidos.
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