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Resumo

Este trabalho consiste numa investigacdo das técnicas e dos fenbmenos comumente tratados
sob o nome de controle de escoamento, através do ensaio em tdinel de vento do controle
passivo e ativo de um modelo experimental de perfil NACA0012. Trata-se de uma area
pouco desenvolvida no Brasil, apesar seu potencial econdmico e estratégico. Primeiramente,
realizou-se uma Revisdo de literatura, onde os principais autores consultados sdo citados. A
seguir apresentam-se resumidamente alguns dos principais conceitos pertinentes ao trabalho.
Na terceira secdo, descreve-se as primeiras tentativas de se construir em modelo para ensaios
em compdsito e delineia-se as proximas etapas na constru¢cdo de um modelo em ago. A
seguir, descreve-se 0s primeiros resultados analiticos, encontrados na literatura, que
juntamente com os resultados obtidos pelo XFOIL servem de baliza tanto para a construgéo
do modelo, como para a posterior validacdo do experimento a ser conduzido.

1. Introducéo

A érea de concentracdo a que pertence esta pesquisa, o controle de escoamento (flow
control, em Inglés), ¢ uma é&rea j& bem desenvolvida analitica, computacional e
experimentalmente. Os objetivos adotados para esta pesquisa sao:
1. Revisar a literatura, registrando a terminologia ja consagrada e adotada pela
industria;
2. Calcular, usando o XFOIL, os parametros aerodinamicos do perfil NACA0012
em trés Re diferentes com e sem flap, nas seguintes angulacgdes: 5°, 15° e 30°;
3. Determinar as Dimens6es do modelo NACA0012;

4. Elaborar seu desenho em CAD e descrever a sua construgéo.
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2. Desenvolvimento Tedrico

Inicialmente, realizou-se uma ampla revisdo de literatura de modo a conhecer seu status
quaestionis, consultando-se principalmente Lachmann(2014), Dyke(1982),
Gunzburger(2003), Gad-el-Hak(2010), Joslin(2009), Nayfeh(2011), Schlichting(2000), e
Petit(2005).

Define-se Controle de Escoamento como a tentativa de alterar o estado natural de um
escoamento para um estado mais desejavel. Os problemas de Controle de Escoamento
constituem-se de trés partes: o objetivo, a razdo pela qual o escoamento deve ser controlado;
selecdo dos parametros de controle; determinacdo das restricdes inerentes ao problema.
Existem diversas aplicagdes de interesse, por exemplo, minimizacdo de arrasto, aumento da
sustentacdo, prevencao da separacdo, prevencdo da transicdo a turbuléncia, diminuicdo das
variacdes de temperatura entre outros. Matematicamente, tais objetivos sdo expressos como

um funcional de desempenho.

As estratégias de controle de escoamento sdo categorizadas como ativa ou passiva. Essa
classificacdo baseia-se na adi¢do de energia ao Sistema. Se ele deliberadamente adiciona

energia ao Sistema, ele é um controle ativo. Caso contrario, trata-se de um sistema passivo.

Na literatura, Joslin(2009), encontram-se diversos parametros usados para se medir a
eficiéncia do dispositivo atuador. O pardmetro mais utilizado, e portanto, adotado nesta

pesquisa é o Coeficiente de Quantidade de Momento cuja equacao é:
_ _ {)
Coutor =Cu +{CL) = m +m

Onde / e ¥} sdo a adicdo de momentum estacionario e ndo-estacionaria causadas pelo
atuador, respectivamente. Estes componentes ndo podem ser previstos pela teoria e portanto o
atuador, deve ser calibrado pela medicao direta do campo de velocidades, ou devemos impor
uma curva que representada matematicamente o comportamento esperado do campo de

velocidades.
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3. Desenvolvimento Experimental

O modelo para ensaio escolhido foi projetado, assumindo-se uma envergadura de 0,55[m] e
razdo de bloqueio de 10%, resultando num comprimento de corda de 0,16[m]. Dessa maneira,

T
ao ajustar o ensaio para uma velocidade do tunel de U = 40?, atingimos um Re da ordem

~10% ¢ que permitira a comparaco com os dados na literatura.

Figura 1. a) Modelo NACA0012 em perspectiva e b) vista isométrica do modelo

3.1 Descricéo do processo construtivo

Inicialmente ficou decido que a fabricacdo do modelo NACAO0012 envolveria a criacdo de
uma matriz em fibra de vidro, a partir do qual seriam criadas duas metades, um extradorso e
um intradorso. Essas metades seriam unidas e perfuradas, de modo a comportar o sistema
pneumatico dos jatos sintéticos. N&o foi possivel concluir o modelo em fibra de vidro, pois
por motivos ainda desconhecidos, ela ndo era capaz de atingir a temperatura de transicao
vitrea necessaria. Uma segunda tentativa foi realizada utilizando-se de fibra de carbono
TeXtreme 100PW TR50S e resina/catalizador Araldite ly 5052 e Aradur 5052 ch.
Entretanto, durante o processo de cura, possivelmente por absor¢do de umidade, a espuma
usinada se contraiu, encurvando todo o aerofdlio.

A vantagem de se utilizar compdsito estd no menor peso e um custo menor, uma vez que
parte dos materiais ja se encontravam disponiveis. Entretanto a fabricacdo de modelos com a
tolerancia dimensional desejada é problematica. Desse modo, o préximo modelo sera feito
em ago que apesar do peso, garante maior robustez, maior tolerancia dimensional, podendo

ser fabricado por corte a laser e encurvadas por ferramental manual.
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Figura 2. Modelo malsucedido em compdsito.

3.2 Descricao do Sistema de Instrumentagéo

A instrumentacdo é de importancia fundamental para o controle passivo, na coleta de dados e
para o controle ativo, na coleta de dados e na atuacdo. Pretende-se incorporar essas funcoes
ao protétipo para ensaios utilizando-se dos seguintes equipamentos (mostrados na figura 3),
ja disponiveis: Um conjunto de telemetria 3DR, um microprocessador Raspberry Pl e um
compressor Aeromax. Eles serdo integrados ao prototipo de um modelo para ensaio que sera
construido em aco. A vélvula pneumaética, as conexdes e as mangueiras ainda ndo foram

especificadas.

Figura 3. a) Raspbery PI b) Instrumentagédo wireless 3DR c) Compressor Aeromax.

Desta maneira, espera-se que este protétipo seja capaz de realizar controle passivo e ativo,
espera-se tornar possivel uma grande variedade de ensaios, utilizando técnicas de controle
passivo e ativo em baixo e alto nimeros de Reynolds, além de demonstracdes de diversas

estratégias de controle.
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Como a construcéo do prototipo em aco, envolve diversas dificuldades técnicas dificeis de se
prever, pretende-se também utilizar um modelo NACAQ0012 do IAE para a conclusdo da
pesquisa, realizando-se ensaios envolvendo diversos angulos de ataque, condicdo de estol,
prevencdo de separacdo. Esse modelo consistira de um aerofélio monolitico em Aluminio que
possui uma camara interna de estagnacdo. A variavel de controle sera a variacdo entre a
pressdo interna na cdmara e a pressao na superficie do aerofolio. A partir de um certo valor,
ajustado experimentalmente, o microcontrolador ird acionar a valvula conectada ao

compressor, acionando a sucgdo, como apresentado abaixo.

Figura 4. Aerof6lio com sistema de controle por sucgdo ou injecdo de fluido, modelo UC Davies [7].
4 Resultados Tedricos

Resultados analiticos sdo muito importantes pois a partir deles podemos construir
racionalmente o0 modelo para ensaio; as técnicas de controle mais usadas dependem destes
resultados. Conforme SCHLICHTING][8], para o caso de suc¢éo, as seguintes hipdteses
foram adotadas na deducdo de um simples modelo analitico:

a. Escoamento Incompressivel bidimensional;

b. velocidade de sucgéo (¥e ) constante e uniforme;

c. geometria de uma placa placa.
Para uma placa plana de incidéncia nula e succao uniforme, adotando as hipoteses acima, as

equacdes de Navier-Stokes se reduz a:

u + W _ 0;
dx dy (eq. 1)
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du v a%u
U_—+Vv_—=v_—

dx  dy ay (eq. 2)

Com as seguintes condicdes de fronteira:
u==a

V=1, =const <0 pargy=120
u= Uy paray =
ﬂu!' =0 ~ . . N — —

Fazendo /ax , pela equacdo da continuidade, sabemos que v(x. ¥} = v = const.

x . v ﬂu; = vﬂ’u/ . .y
Portanto, a equagdo de movimento torna-se ° f@y d¥* | cuja solucéo é:

)
u(}"]:Um[l—e v ], v(ny]:vu{n (eqs)

Para propdsito de comparacdo, a distribuicdo de Blasius de velocidade sem succdo esta

também representada no grafico a seguir.

04

03 | -

suogda uniforme; ‘perfl de succlo
(RS

Figura 5. Distribui¢do de Velocidade na Camada-Limite para uma placa plana a

incidéncia nula.

5 Resultados Computacionais

Até 0 momento, as caracteristicas aerodindmicas do NACA0012 foram calculadas utilizando-

se 0 XFOIL, os resultados importantes para o desenvolvimento desta pesquisa estdo

resumidos a seguir:
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Figura 6. a) Polar de Arrasto variando-se 0 Re b) Polar de Arrasto variando-se o angulo de Flap.

Comparando o0s resultados numéricos com os resultados experimentais do ABBOTI[9],
concluimos, como era de se esperar, que eles condizem. Assim temos uma base estatistica
consistente e valida para estudarmos as modificaces introduzidas futuramente pelos jatos

sintéticos.
6. Implementacdo pratica

Uma forma mais conveniente para a implementacdo de suc¢do ou sopro na camada-limite

pode ser obtida da seguinte maneira. Utilizando as equacdes da camada-limite na forma

1)
b, ullu) \
0 0

e utilizando o resultado de Blasius para uma camada-limite laminar sobre a placa plana
——< | =0,2205 (eq. 5)

obtém-se

dl Yo
Vo _ 1 UOU,| \Uy
U, 02205U._c U d(x) (eq. 6)

c

Definindo Re, =U&/v e Re, =U_c/v, obtemos
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dl Y
Mo _ 1 U_OO U, Rey
U, 02205 U d(x] Re, (eq. 7)

C

Resultados experimentais mostram que Re, é praticamente constante, entdo como uma

aproximacdo inicial podemos considera-lo como tal. A eq. (7) fornece o valor da distribuicao
da velocidade de succdo em funcdo da velocidade no topo da camada-limite e de sua derivada
em relacdo a x. Estes valores podem ser obtidos diretamente dos resultados numéricos.

7. Conclustes

Dois modelos para ensaios em composito foram construidos, entretanto apresentaram
deformacdes e imperfeicdes superficiais tornando-os invalidos para o0s propoésitos da
pesquisa. Um novo modelo em a¢o com possivel instrumentacdo e aquisicdo de dados sera
construido, bem como sera utilizado para realizar os ensaios um modelo NACA0012 ja
existente no IAE. Com base nos calculado os parametros aerodinamicos calculado para o
Reynolds de ensaio e observando o grafico da figura 6, notamos que os efeitos da suc¢édo
causam uma alteracéo no perfil da distribuicdo de velocidade, tornando a camada-limite mais
estavel. Desse modo, podemos inferir que os efeitos num aerofélio, como o NACA0012, sdo
qualitativamente os mesmos. Sendo assim, um modelo préatico para o calculo da velocidade
de succdo é proposto com o objetivo de ser avaliado experimentalmente no modelo

apresentado acima.
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