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Figura 6.25 - Eventos caracteristicos do estol dinamico no coeficiente de sustentacao e linhas
de corrente ; Re, = 10%, @ = 15°, Aa = 10° e k = 0, 25.

O ciclo de histerese obtido na simulacdo para o caso O5 apresenta diferencas consi-
deraveis com relacao as outras simulacdes. Como ja foi observado anteriormente os ciclos de
histerese ocorreram no sentido anti-horario. Como se sabe a formacg&o do vértice no bordo de
ataque é o principal responsavel pelo aumento no coeficiente de sustentacdo, devido a succao

gue ele induz na superficie superior do aerofélio. Note que esta frequiéncia de oscilagédo do ae-
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rofélio é bastante elevada e acaba por inibir a formacgdo de vortices durante o movimento de
subida do aerofdlio e a formag&o do primeiro vortice ocorre somente no final da subida (ponto D)

de forma bem incipiente.
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Figura 6.26 - Eventos caracteristicos do estol dinAmico no coeficiente de sustentacao e linhas
de corrente ; Re, = 10%, @ = 15°, Aav = 10° e k = 0, 50.

No ponto E, o LEV ja se encontra desenvolvido quando entdo comega a ser advectado
ao longo do aerofdlio, provocando aumento na for¢a de sustentacao durante a movimentagéo de
descida. O descolamento total do escoamento ocorre no ponto G, ja com o angulo de ataque em

a =~ 15°. Como a movimentacado do aerofdlio € bastante rapida, n&o ocorre o desenvolvimento de
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nenhum outro LEV e todo ciclo de oscilagdo € completado com o desprendimento de apenas um
vortice. Observe que ndo ha tempo para o escoamento se recuperar do descolamento. Como se
pode ver, as linhas de corrente préximas ao bordo de ataque, ponto H, ndo estado alinhadas com
a superficie do aerofdlio, apresentando instabilidades que caracterizam a presenca de estruturas
no escoamento. O coeficiente de sustentacdo alcanca valores negativos para valores bem proxi-
mos do angulo de ataque minimo ay,i, = 5°, ainda durante 0 movimento de descida. Como hao
ocorre o recolamento, o aumento do coeficiente de sustentacéo, do ponto H para A, se deve ao
inicio do movimento de subida do préximo ciclo.

Graficos do desenvolvimento do campo de vorticidade para 0 escoamento em torno do
aerofolio, em vérios angulos de ataque sdo mostrados para 0s casos até agora analisados: caso
04 na Fig. 6.27, caso O3 Fig. 6.28 e, finalmente o caso O5 é mostrado na Fig. 6.29. Todos
os campos foram obtidos durante o dltimo ciclo de oscilagcdo. Foi utilizada a mesma escala de
valores em todos os graficos (—50 < w, < 50). As areas claras representam valores negativos
e as escuras valores positivos da vorticidade. Os 15 instantes foram escolhidos de acordo com
o angulo de incidéncia, diferente das figuras anteriores onde a escolha dos pontos priorizavam
0s eventos mais relevantes do escoamento. Com isto, nesta seqiiéncia de figuras pretende-se
evidenciar o desenvolvimento temporal do escoamento sobre o aerofélio. Avalia-se, assim, a
influéncia da freqiéncia reduzida no efeito de atraso de tempo (time-lag) das estruturas.

O escoamento permanece junto ao aerofélio durante grande parte do movimento de su-
bida superando o angulo de descolamento estético, Fig. 6.27(a-e). Na seqiéncia, Fig. 6.27(f-h),
ja é possivel observar o crescimento e transporte do primeiro LEV no extradorso do aerofdlio,
sendo que em (h) o escoamento ja esta completamente descolado. Foi identificado anterior-
mente na Fig. 6.24, ponto E, que proximo do angulo de ataqgue maximo temos um overshot do
coeficiente de sustentacdo. Observe que este evento coincide com a formacédo de um grande
e energizado vortice no bordo de fuga do aerofdlio (do inglés Trainling-Edge Vortex, TEV), Fig.
6.27(h). O LEV que se desprendeu colide com o TEV arrastando quantidade de movimento para
0 extradorso do aerofdlio, 0 que provoca 0 aumento repentino do coeficiente de sustentacao,
mesmo com 0 escoamento completamente descolado. Durante toda a descida, Fig. 6.27(i-n), o
escoamento encontra-se completamente separado, apresentando a formacao e desprendimento
de varios LEV, bastante energizados, que se estendem do bordo de ataque até aproximadamente
um quarto de corda aerofélio. O escoamento volta a se recolar completamente a superficie do

aerofélio na Fig. 6.27(0), ja no final do ciclo.
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Figura 6.27 - Campos de vorticidade instantaneos (—50 < w, < 50) para diferentes fases du-
rante o Ultimo ciclo de oscilagdo; Re. = 10%, @ = 15°, Aa = 10° e k = 0, 15.
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Figura 6.28 - Campos de vorticidade instantdneos (—50 < w, < 50) para diferentes fases du-
rante o Ultimo ciclo de oscilagdo; Re. = 10%, & = 15°, Aa = 10° e k = 0, 25.
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Para a frequéncia de v = 0,25, o primeiro indicio da formac&o do LEV é adiado para o
instante mostrado no quadro (g) da Fig. 6.28, com o descolamento completo ocorrendo em Fig.
6.28(i). Para a caso anterior, frequéncia reduzida ~ = 0,15, o completo descolamento ocorreu
para o = 25°, Fig. 6.27(h). Eventos bastante semelhantes a simulagdo anterior ocorrem também
para este caso, como por exemplo, a colisdo de vortices, efeito este bem evidenciado na Fig.
6.28(i), que precede a primeira forte oscilacdo na forca de sustentacao durante 0 movimento de
descida. O escoamento segue semelhante a situacao anterior, porém com o desprendimento de
uma quantidade menor de LEV. Ressalta-se aqui as principais diferencas entre as duas simu-
lacBes, o que leva a diferentes ciclos de histerese na for¢a de sustentacdo. Tem-se a posicao
(angulo de incidéncia do aerofélio) em que as estruturas sao formadas e o nimero de estrutu-
ras desprendidas durante o ciclo. Também para este caso, na Fig. 6.28(0), 0 escoamento ja se
apresenta completamente recolado a superficie do aerofdlio.

Finalmente na Fig. 6.29, sdo mostrados os instantes da simulacdo para a frequéncia
x = 0, 50. Inicia-se o movimento de subida ao final do ultimo ciclo oscilatorio, Fig. 6.29(a), e o es-
coamento ainda néo se recuperou do descolamento ocorrido durante o ciclo anterior. Progressi-
vamente, & medida que se aumenta o angulo de incidéncia, 0 escoamento volta a se recolar junto
a superficie do aerofélio. Como a movimentagéo j4 é bastante rapida, o recolamento deve-se mais
ao préprio movimento de subida do aerofdlio que for¢a o recolamento do que a recuperacao do
escoamento. Observe que ao chegar em « = 10, 79, Fig. 6.29(c), o0 comprimento de recolamento
alcanca a posicao média do aerofélio. O escoamento estd completamente recolado ao aerofdlio
somente no instante da Fig. 6.29(f), para um angulo de ataque bastante elevado, o = 19, 3°. De
forma ainda bastante incipiente, no final do movimento de subida, Fig. 6.29(h), identifica-se a
formacgé&o do primeiro LEV. Na Fig. 6.29(i) € possivel identifica-lo com uma melhor defini¢éo, pois
0 LEV ja esta bastante coerente, alcancando ja a posicdo média da corda do aerofélio. Nesta
freqUéncia de oscilacdo tem-se tempo para o desprendimento de apenas um grande LEV que
ocorre na sequéncia, Fig. 6.29(j-1) o vortice estd sendo advectado pelo escoamento sobre o ex-
tradorso do aerofdlio, provocando o aumento do coeficiente de sustentacdo. Observe que nos
instantes de (k-n) da Fig. 6.29, existe o desprendimento de pequenos vortices sequienciados,
conhecidos como instabilidades de Kelvin-Helmholtz, que se formam no escoamento separado
a partir do bordo de ataque. Como estas estruturas néo interagem com a superficie do aerofélio

elas ndo provocam oscilagdes nas forgcas aerodinamicas.
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Figura 6.29 - Campos de vorticidade instantdneos (—50 < w, < 50) para diferentes fases du-

rante o Ultimo ciclo de oscilagdo; Re, = 10%, & = 15°, Aa = 10° e k = 0, 50.
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Observe gue ao final do ciclo, Fig. 6.29(0), o escoamento ainda permanece guase total-
mente separado. Observe ainda que, para esta simulagéo o coeficiente de sustentagéo alcanca
valores negativos ao final do ciclo (Fig. 6.26, ponto H), porque o escoamento separado em baixos
angulos de ataque induz um aumento da pressdo na parte superior do aerofélio. Como ndo ha
recolamento ndo se tem recuperacao do coeficiente de sustentacdo ao final do ciclo, permane-
cendo assim com valores negativos.

Comparac8es com resultados numéricos (Fig. 6.30) e experimentais (Fig. 6.31) de outros
autores sao mostradas a seguir. Os resultados numéricos foram obtidos por Akbari e Prince
(2003), que utilizaram formulacdo vorticidade-funcdo corrente para resolver as equacdes de
Navier-Stokes para um escoamento incompressivel. A malha computacional é fixa ao corpo
imerso e se move juntamente com o aerofélio a medida em que ele oscila no tempo. Para efeito
de comparacao com os resultados dos autores sao apresentados o coeficientes normal (Cy) e 0

de arrasto (Cp).
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Figura 6.30 - Comparacdo do ciclo de histerese nos coeficientes normal e de arrasto para
Re. = 10* : — presente trabalho e — — — resultados numéricos de Akbari e Prince (2003);
@) x=0,15(b) k=0,25e(c) kK =0,50.

O caso 04, para uma freqiéncia reduzida x = 0, 15, é apresentado na Fig. 6.30(a). Para

esta simulacao os resultados obtidos foram bastante similares em comportamento e magnitude.
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Durante o movimento ascendente do aerofdlio € observado um desvio sistematico da ordem de
5% com relacdo aos resultados da referéncia (Akbari e Prince, 2003). Observe que o estol é
previsto na mesma posi¢ao para ambas as simulagdes. De forma geral os eventos séo bastante
similares, inclusive o overshot do coeficiente normal que ocorre préximo ao angulo maximo de
incidéncia. O numero de oscilacdes de grande amplitude, devido ao desprendimento de grandes
LEV, ao longo do ciclo de histerese, € o0 mesmo. Somente ao final do movimento de descida
que se observa diferenca na posicdo onde os dois ultimos vortices se desprendem. No pre-
sente trabalho os vortices se desprendem proximo a o = 15° e a a = 10° contra o« = 12° e
«a = 7,5° nos resultados obtidos pelos autores. A histerese verificada por Akbari e Prince (2003)
€ bem maior do que a observada em nossas simulagfes. Durante todo o movimento de descida
o coeficiente normal calculado no presente trabalho apresentou valores aproximadamente 20%
maiores. Também para o coeficiente de arrasto as diferencas sédo bastante significativas, sendo
o valor calculado sempre superior aos resultados da referéncia. Proximo ao angulo de ataque
a ~ 16° ocorre uma inversdo no ciclo, ou seja, nesta posicéo a forca de arrasto calculada durante
0 movimento descendente passa a superar os valores calculados durante o movimento ascen-
dente. Evento semelhante foi observado no resultado usado como referéncia, porém com menor
intensidade de modo que os resultados do arrasto durante a subida passaram a coincidir com os
valores calculados durante a descida.

Na Fig. 6.30(b), para o caso O3 com frequéncia reduzida x = 0, 25, observou-se também
um comportamento bastante semelhante. As maiores diferencas também ocorrem ao final do
movimento descendente. Os resultados se assemelham em magnitude durante grande parte da
subida, mas a diferenca se acentua a partir do angulo de ataque « ~ 20°. O aumento do coefi-
ciente normal induzido pelo LEV € maior em nossa simulagdo, chegando a um valor de Cy = 2,1
contra um Cy = 1,6 da referéncia. Comparacgdes para o caso O5 sdo mostradas na Fig. 6.30(c).
De todas as simulacdes realizadas, as maiores diferencas foram observadas para esta frequén-
cia. A caracteristica mais marcante para esta freqiéncia reduzida é sem duvida a inversao do
ciclo de histerese, que passa a ocorrer no sentido anti-horario. Segundo as simulac@es de Akbari
e Prince (2003), a evolugdo do coeficiente normal com o aumento do &ngulo de ataque segue no
sentido horario, ndo tendo sido observada nenhuma inversao com relacdo as simulacdes para
a freqiiéncias reduzidas mais baixas. Comparando os resultados para esta freqiiéncia reduzida,
k = 0,50, observa-se que as simulagdes ndo guardam nenhum tipo de semelhanca no com-

portamento, tanto para a for¢ca normal quanto para o arrasto. Além disso, os valores também
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apresentam grande diferenca em magnitude.

N&o é uma tarefa facil encontrar resultados experimentais de aerofélios moveis a baixos
nameros de Reynolds, como pode ser constatado no artigo de Ekaterinaris e Platzer (1997).
No passado, a maioria dos escoamentos sobre aerofélios, em que se estudava o fendmeno de
estol dindmico e se tinha realmente algum interesse prético, eram destinados a aplicacdes em
aerondautica e ocorriam na faixa de 0,5 x 105 < Rep < 4,0 x 10°. Talvez por esta razdo a maioria
dos dados experimentais disponiveis na literatura cobrem esta faixa do nimero de Reynolds.
Como ja foi comentado, mais recentemente devido a possibilidade de aplicacdes praticas em
outras areas, surgiu o interesse em se estudar aerofélios em movimento de arfagem para baixos
Reynolds (Re. < 105).

Resultados experimentais obtidos por Panda e Zaman (1994) sdo apresentados na Fig.
6.31. Os autores ressaltam a dificuldade na medicdo direta das forcas aerodindmicas ou do
campo de pressao estatica, principalmente em regime transiente e para baixas velocidades.
Como alternativa é proposta a determinacgéo indireta da for¢a de sustentagéo através da analise
do campo de vorticidade na esteira. Uma comparacédo qualitativa foi realizada com resultados da
literatura para Reynolds mais elevados, apresentando uma boa concordancia. Os experimentos
de Panda e Zaman (1994) foram realizados para baixos nimeros de Reynolds Re. = 2,2 x 10*
e 4,4 x 10*, tendo sido a Gnica referéncia experimental encontrada proxima a faixa de Reynolds

simulado no presente trabalho (Re. = 10%). Por isso, a comparacdo com estes resultados é apre-

sentada.
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Figura 6.31 - Comparacdo do ciclo de histerese para o coeficientes de sustentacdo. — pre-

sente trabalho (Re. = 10%) (@) k = 0,15 (b) x = 0,25 e (c) x = 0,50.e —0—0— experimental de
Panda e Zaman (1994) (Re. = 4,4 x 10%): (@) k = 0,16 (b) k = 0,20 e (c) x = 0, 40.

Os resultados do presente trabalho, ja apresentados anteriormente na Fig. 6.23 para as
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simulagBes 04, O3 e 05, sdo comparados com o resultados de Panda e Zaman (1994) para as
frequéncias reduzidas « = 0, 16, k = 0,20 e k = 0,40. Ressalta-se aqui o carater apenas qualita-
tivo da comparacao, devido as diferencas no numero de Reynolds e nas frequéncias reduzidas.
Mesmo assim € possivel observar semelhancas no comportamento dos ciclos de histerese na
forca de sustentacéo.

O fato mais relevante é observado na Fig. 6.31(c) onde os autores observaram um se-
gundo loop de sentido anti-horéario para os angulos de incidéncia mais elevados. Os resultados
de Akbari e Prince (2003) apresentados anteriormente na Fig. 6.30 para a frequéncia reduzida
x = 0,50, ndo apresentaram este comportamento, sendo esta a diferengca mais relevante com
relacdo aos resultados do presente trabalho. Entretanto, evidéncias experimentais de Panda e
Zaman (1994) mostram que, j& para a frequéncia reduzida x = 0, 40, verifica-se uma inverséo do
ciclo de histerese com relacéo aos resultados para as menores freqiiéncias reduzidas. Ainda em
consonancia com o presente trabalho, nos experimentos também foram observadas oscilacdes
da forca de sustentacdo durante o movimento de descida. Os autores acreditam que estas os-
cilagcdes sdo fisicas e as atribuem ao desprendimento e transporte de sucessivos vortices apés
o desprendimento do chamado DSV* (Dynamic Stall Vértice). Outra semelhanca é o pequeno
loop anti-horério com recuperagdo da forca de sustentagdo que ocorre préximo ao angulo de
ataque maximo a = 25°, presente na Fig. 6.31(a), no final do movimento de subida devido ao

desprendimento de um TEV.
Distribuicdo de pressado na superficie

Ao longo de uma oscila¢do do aerofolio a dinAmica do escoamento e o comportamento da
camada limite afetam significativamente a distribuicdo de presséo na superficie do aerofolio. Na
Fig. 6.32 € mostrada a evolucao temporal do coeficiente de pressdo para o ultimo ciclo oscilatério
da simulacdo O3. As curvas em cinza correspondem ao inicio e final dos movimentos de subida e
de descida e estdo destacadas na parte inferior da Fig. 6.32. O comportamento ciclico € bastante
evidente nas curvas de distribuicio de pressdo em torno do aerofélio. A medida que o tempo
aumenta durante o movimento de subida, tem-se 0 aumento da area entre as curvas de pressao,
que esta diretamente relacionada ao aumento da forca de sustentacdo. No inicio do movimento

de descida observa-se grande alteracdo do campo de pressao junto ao bordo de fuga devido a

1 no presente trabalho preferiu-se convencionar a nomenclatura LEV. O termo DSV seria entfo interpretado como

sendo o primeiro LEV que se desprende provocando o estol.
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formagéo e desprendimento de um TEV. Ao final da descida a distribuicdo de presséo volta a

apresentar uma distribuicao tipica, ou seja, sem a influéncia de eventos que caracterizam o estol

dinamico.
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Figura 6.32 - Evolucao temporal do coeficiente de presséo durante o ultimo ciclo de oscilacédo a
Re. =10%*e k =0, 25.

Efeito do numero de Reynolds

Sabe-se que efeitos de compressibilidade passam a ser relevantes na maioria das situa-
¢Oes experimentais para altos Reynolds e o como no presente trabalho utiliza-se uma formulacao
para escoamentos incompressiveis, ndo se espera que o codigo numérico forneca resultados
confiaveis para situacdes experimentais a nimero de Reynolds muito acima de 10* disponiveis
na literatura. Além disto, existe o fato de que o método de fronteira imersa ainda ndo é uma me-
todologia fechada para problemas a altos Reynolds, como observado por Moin (2002), podendo
assim introduzir efeitos numéricos indesejaveis nos resultados.

A fim de avaliar a influéncia do numero de Reynolds nos ciclos de histerese, algumas
simulagBes foram realizadas. Os casos O1 para Re. = 103, O2 para Re. = 5 x 10° e O3 para

Re. = 10%, descritos na Tab. 6.5, sdo apresentados nas Fig. 6.33(a-c), respectivamente. Com-
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parando os resultados das simulacdes, ndo se observam diferencas significativas entre os casos
simulados. Nesta faixa, o nimero de Reynolds ndo se mostrou muito influente como a freqiiéncia
reduzida. As magnitudes dos valores das forcas aerodindmicas sdo bastante semelhantes para
as simulagfes 02 e O3. A maior diferenca foi observada para o caso O1, que apresentou valores
um pouco menores para as forgas aerodindmicas, com um coeficiente de sustentacdo maximo
Cr ~ 1,5 contra C, = 1,9 para 0s casos O2 e 03. Mesmo 0s eventos que caracterizam o ciclo
de histerese nado sofreram muita influéncia da alteracdo do nimero de Reynolds. Os resultados
apontam o mesmo numero de oscilacées durante 0 movimento descendente. A localizacdo das
oscilacdes é praticamente a mesma, 0 que indica que nao houve alteracdes na dindmica de
desprendimento de vortices.
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Figura 6.33 - Efeito do numero de Reynolds na histerese dos coeficiente de sustentacéo e ar-
rasto para aerof6lios em movimento oscilatério; x = 0,25, @ = 15°, Aa = 10° e ndmeros de
Reynolds: (a) Re. = 103, (b) Re. = 5 x 103 e (C) Re. = 10%.

Apesar dos resultados obtidos serem bastante semelhantes, pode-se entretanto, identi-
ficar pequenas influéncias da variagdo do numero de Reynolds nos resultados. As oscilacdes
gue ocorrem durante o movimento de descida possuem uma maior amplitude para menores Re.,
como se pode observar na Fig. 6.33(a). De fato, o escoamento € mais organizado para menores
nuameros de Reynolds e isto permite a formacéo de vortices mais coerentes. Observou-se tam-

bém o aumento da histerese com o aumento do nimero de Reynolds. Outro fato interessante
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observado foi o aparecimento de oscilagfes de pequena amplitude nos coeficientes de forca ae-
rodinamica. Observe que na Fig. 6.33(a), para Re. = 103, a curva € suave durante o movimento
de subida, ja com o0 aumento do niumero de Reynolds, Fig. 6.33(b) e Fig. 6.33(c), observa-se o
aparecimento de pequenas oscilagfes. A principio, ndo se sabe se sdo de origem fisica ou devido

a oscilagcdes numéricas introduzidas pelo método.
Visualizacdo do escoamento

E apresentada na Fig. 6.34 uma seqiiéncia de imagens em varias fases do ciclo osci-
latorio, no experimento realizado por Panda e Zaman (1994). Para x = 0,20 € Re. = 4,4 x 10%,
foi utilizada a técnica de injecdo de fumaca para visualizagdo do escoamento fotografado com
uma camera de 35mm. O escoamento ocorre da esquerda para a direita e os quadros de (a)
a (f) mostram fases do movimento de subida e de (g) a (i) fases durante a descida. Na mesma
figura, abaixo de cada imagem experimental € apresentado um grafico de linhas de corrente para
0 mesmo angulo de incidéncia, extraidos dos resultados da simulacdo do presente trabalho, para
k=0,25¢e Re, = 10%.

Ressalta-se o carater qualitativo da comparagdo apresentada. J& durante os primeiros
instantes foi possivel observar significantes diferengas. O escoamento apresentado na fotogra-
fia do instante (a), para o angulo de ataque minimo «a.,;, = 5°, estd ainda bastante descolado
do aerofdlio por influéncia do ciclo anterior, as linhas de corrente da simulagéo indicam um es-
coamento bem mais junto ao aerofélio. As semelhancas comecam a aparecer no quadro (d). E
bem visivel a presenca do LEV na superficie do aerofélio, sendo a localizacdo e tamanho da
estrutura bem semelhantes, estendendo a partir de aproximadamente um quarto da corda até o
bordo de fuga. No quadro (e) observa-se o LEV sendo advectado junto com o escoamento. A
separacdo do escoamento é mais evidente, porém o estol ainda ndo ocorreu devido a succ¢ao
induzida pelo LEV. Em (f) fica bem evidente na fotografia e também na simulacao a interacao do
LEV com o TEV dando origem a uma grande estrutura (chamada de ‘cogumelo’ pelos autores).
Durante o movimento de descida (g-i) esta estrutura aumenta de tamanho, sendo também trans-
portada pelo escoamento. A passagem da estrutura e o inicio do movimento de descida mantém
0 escoamento separado. Ondulacdes das linhas de corrente no extradorso do aerofdlio, instantes
(h) e (i), visualizadas pela técnica de inje¢cdo de fumaca, indicam o desprendimento de menores
LEV. Estes vortices sdo melhores visualizados pelas respectivas figuras de linha de corrente da

simulagéao.



)
Figura 6.34 - Visualizagdo do escoamento em tinel de fumaca do escoamento a Re, = 4,4x10%,

a = 15° Aa =10° e k = 0, 20 tirado de Panda e Zaman (1994) ; linhas de corrente, simulacdo do
presente trabalho para Re. = 10%, & = 15°, Aa = 10° e k = 0, 25.
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Segundo Panda e Zaman (1994), a literatura sobre aerof6lios em movimento oscilatério
relata com bastante detalhe o LEV e a sua influéncia. O LEV é apontado como sendo a razao
para o aumento verificado no coeficiente de sustentacdo. Entretanto a interacdo com o TEV e a
estrutura em forma de ‘cogumelo’ quase nao é citada pela literatura, tendo sido observada por
poucos trabalhos experimentais. A interacdo do LEV com o TEV foi também verificada e descrita

no presente trabalho, em sec¢fes anteriores durante a analise das Figs. 6.27 e 6.28.

6.2.3 Aerofdlio movel — altas frequéncias de oscilagéo

Serdo também apresentadas algumas simulacdes de aerofélios para altas frequéncias de
oscilacdo. A motivacdo vem de recentes estudos em bioengenharia. Movimentos oscilatérios a
altas freqiiéncias e pequenas amplitudes sdo particularmente interessantes no estudo de voo de
insetos. Devido ainda as pequenas dimensdes envolvidas, o escoamento ocorre para nUmeros
de Reynolds moderados. Todas estas caracteristicas fazem deste assunto uma possibilidade de
aplicacdo bastante adequada ao atual estagio do método IB/VPM. O presente trabalho ndo foca
o estudo de aerofdlios oscilantes a alta frequéncia. O objetivo desta secdo é apenas mostrar a
potencialidade do método, encorajando futuros desenvolvimentos neste campo de estudo. Foram
realizados trés experimentos a uma freqiiéncia reduzida x = 15, variando-se o angulo de ataque

médio conforme mostrado na Tab. 6.6.

Tabela 6.6 - Casos simulados para aerofélios oscilantes a altas frequéncias.

Case K «@ A« Re,
H1 15 15° 5° 1 x 10%
H2 15 10° 50 1 x 10*
H3 15 5° 50 1x 10*

Os resultados das simulacdes séo apresentados na Fig. 6.35, que mostra os coeficientes

de sustentacao e arrasto em fungéo do angulo de ataque para o ultimo ciclo de arfagem.
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Figura 6.35 - Aerof6lio em movimento oscilatorio para altas frequiéncias, —— coeficiente de ar-
rasto, — —— angulo de ataque ; Re. = 10%, k = 15, Aa = 5° e angulo de ataque médio: (a) a = 15°,

(b) a=10°e (c) @ = 5°.

E interessante observar o aparecimento de uma regio onde se tem valor negativo para
o coeficiente de arrasto. A porcao negativa aumentou com a diminuicdo do angulo de incidéncia
médio. A obtencao de coeficiente de arrasto negativo pode significar geracédo de propulséo. Esta
situacdo ndo € muito comum para aerofélios oscilantes. Entretanto, estudos de Garrick (1937)
noticiam que para frequiéncias acima da critica, aerofdlios puramente oscilantes podem gerar
propulsdo. Nao foi observada geracdo de propulsdo, mas se pode notar uma gqueda bastante
significativa no arrasto global.

Mesmo que se venha obter propulsdo para aerofélios puramente oscilantes, a forca de
propulsédo gerada é muito pequena e a relacdo entre poténcia propulsiva e poténcia gasta para
gerar 0 movimento é baixa para se objetivar algum tipo de aplicacdo pratica. Estudos de gera-
¢ao de propulsdo com aerofélios focam mais em movimentos combinados como flapping, pois
proporcionam geracéo de maiores for¢as de propulsdo. O flapping combina um movimento de
translacéo vertical, Eq. (6.5), com um movimento de oscilagdo angular em torno do eixo de giro
dado pela Eq. (6.6):

h(t) = h+ Ah sin(Qt), (6.5)
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onde h é a posicdo do eixo de giro do aerofélio em fungéo do tempo ¢, h € a posicdo média do
eixo e Ah amplitude do movimento definida em termos da corda do aerofélio.

O movimento oscilatério € dado por:
a(t)=a+Aa sin(Qt+1). (6.6)

O caso mais comum de flapping € que os movimentos de translacdo e oscilacdo estdo

fora de fase, como mostrado na Fig. 6.36, para uma defasagem de ) = 90°.
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Figura 6.36 - Movimento combinado de oscilagdo angular e translacéo vertical, conhecido como
flapping.

Um caso teste de movimentacdo em flapping é mostrado na Fig. 6.37. S&o apresentados
resultados de coeficiente de arrasto e sustentacdo, durante os 2 Ultimos ciclos, como ilustrado na
Fig. 6.36.

Observa-se que durante a maior parte do tempo de simulagdo o coeficiente de arrasto for-
nece valores negativos caracterizando a geracao de propulsdo, com um coeficiente de propulséo
médio calculado de Cr = 0,09. O historico do coeficiente de sustentagédo é apresentado na Fig.
6.37(b), o valor médio obtido foi de C;, = 1, 15. Esta simula¢do é apenas de carater qualitativo e
nao se tem a intencao, neste trabalho, de estudar este tipo de movimento que é mais complexo

e com um maior niumero de parametros do que o caso oscilatério comum.
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Figura 6.37 - Coeficientes de arrasto e sustentacdo para um aerofélio em flapping ; Re. = 104,
k =5, Aa = 10°, Ah = 0,4c e ¥ = 90°: evolugdo temporal do (a) coeficiente de arrasto e (b)
coeficiente de sustentacéo.






Capitulo VII

Conclusées e Perspectivas

Neste trabalho buscou-se dar continuidade ao desenvolvimento do método de Fronteira
Imersa junto com o Modelo Fisico Virtual (IB/VPM), para modelagem e simulacdo de escoa-
mentos turbulentos em problemas de fronteiras moveis. Neste sentido, diversas atividades foram
desenvolvidas ao longo do trabalho.

Foram realizadas simulagces de escoamentos sobre um corpo deformavel, um cilindro
de didmetro variavel no tempo. A varia¢éo foi modelada utilizando-se uma lei de deformacéo
imposta aos pontos da malha lagrangiana que representam o cilindro. Inicialmente buscou-se
reproduzir, de maneira dindmica, uma sequéncia de eventos estaticos. Para isto, foi imposta uma
velocidade de crescimento do cilindro bastante baixa, cerca de 0,10% da velocidade do fluido
na entrada do dominio. Constatou-se que as simula¢des reproduziram, com uma boa preciséo,
resultados experimentais e numéricos, em regime permanente, encontrados na literatura. Isto
demonstra a independéncia dos resultados nesta velocidade de crescimento, o que caracteriza
bem a situagédo quasi-estatica.

Avaliou-se também o efeito da velocidade de movimentacdo da fronteira sobre o escoa-
mento, foram realizadas simulacdes em diferentes velocidades. Efeitos fisicos relevantes sobre o
coeficiente de arrasto, comprimento da bolha de recirculacao e coeficiente de pressédo na super-
ficie do cilindro foram verificados. Apesar de ndo se ter encontrado nenhuma referéncia bibliogra-
fica que descreva esses efeitos, os resultados obtidos sao fisicamente coerentes. Nos testes de
movimentacao intermitente e ciclica, também foi verificada a recuperacdo do estado de regime
permanente. A movimentacado da interface era interrompida e verificou-se que o0 escoamento se
desenvolvia de maneira coerente em direcdo ao regime permanente.

Este ultimo teste motivou a aplicacdo do método em problemas de otimizagdo. O método
de fronteira imersa foi entdo aplicado a um exercicio de otimizacdo de forma, que consistia na
solucdo de um problema inverso. Partindo-se de uma geometria inicial qualquer, buscou-se obter
a geometria relativa a uma determinada condi¢@o de pressédo prescrita. O cédigo CFD imple-

mentado com a metodologia IB/VPM, que possibilita a resolu¢do dindmica do problema direto, foi
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acoplado a um otimizador, este destinado a resolucdo do problema inverso. Com este exercicio
verificou-se a potencialidade do método aplicado a solugéo deste tipo de problemas, sobre os
seguintes aspectos principais: facilidade em se testar novas e diferentes geometrias, o que nao
requer nenhum tipo de teste para verificar a viabilidade de geracdo de malha; eficiéncia no pro-
cessamento, uma vez que a solucao do projeto anterior serve de partida para a solu¢cado do novo
projeto fazendo com que a sua solucéo seja inferior a 10% do custo de uma simulacdo completa.
E importante destacar que a metodologia de fronteira imersa possibilita recuperar o escoamento
sobre a nova geometria, ndo importando quao complexa ela seja. A recuperacao do escoamento
sobre essa nova geometria parte da geometria anterior e ndo importa quao diferentes elas sejam
entre si. O novo escoamento € sempre recuperado. Este exercicio ilustra a robustez da metodo-
logia e a grande comodidade em utiliza-la, uma vez que ele ndo requer remalhagem e mobilidade
da malha.

Outra contribuigcao do trabalho foi mostrar que o método IB/VPM é apropriado para a si-
mulacao de escoamentos a altos numeros de Reynolds. Esta é uma extensao natural do trabalho
de Lima e Silva (2002). Um estudo comparativo entre diferentes metodologias de modelagem da
turbuléncia é apresentado no ambito de fronteira imersa. Os resultados simulados foram compa-
rados com resultados numéricos e experimentais de outros autores da literatura. Os resultados
obtidos foram considerados relativamente bons, considerando que sao simplificagdes bidimensio-
nais. Os principais parametros do escoamento sobre o cilindro: nimero de Strouhal, coeficiente
de arrasto e pressao, foram preditos com boa acuracidade para regides até a crise do arrasto.
Simulagfes acima do regime supercritico apresentaram pobres resultados. Entretanto, acredita-
se que uma simulagéo 2D, sem tratamento artificial da condi¢cdo de parede, ndo possa fornecer
resultados realisticos para regides acima do Reynolds critico. Como observado na literatura, a
simulagéo, mesmo com codigos 3D, ainda apresenta grandes desafios para caracterizar a crise.

A predicdo do ponto de descolamento é uma tarefa de dificil execucdo, devido a fina
espessura da camada limite sobre o cilindro. Deve-se, portanto, enfatizar que os resultados aqui
apresentados da predi¢éo do ponto de descolamento sdo apenas de carater qualitativo. O desco-
lamento do escoamento sobre o cilindro se deve mais a geometria do cilindro, do que aos efeitos
numéricos causados pela modelagem da turbuléncia, como se p6de verificar nos resultados de

coeficiente de arrasto que foram semelhantes para todas as metodologias, e mesmo o0 modelo de
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Smagorinsky apresentou resultados mais proximos das referéncias experimentais. Entretanto, o
mesmo ndo ocorre em geometrias mais complexas. Em simulagdes preliminares do escoamento
sobre um aerofélio NACA 0012 os modelos de turbuléncia desempenham um importante papel
na obtencdo dos resultados para coeficiente de sustentagdo. Foi verificado que a elevada visco-
sidade junto a parede calculada pelo modelo de Smagorinsky provocou descolamento prematuro
do escoamento, o que levou a subestimar o coeficiente de sustentacdo. Foi mostrado que mode-
los de turbuléncia adequados levam a um comportamento fisico mais coerente.

Simulacbes de escoamentos a Reynolds moderados sobre aerofélios em movimento fo-
ram realizadas com o modelo de turbuléncia de Spalart-Alimaras, com o objetivo de se investigar
as caracteristicas e os mecanismo que dao origem ao estol dindmico, fenbmeno tipico que ocorre
neste tipo de escoamento. Com isto pdde-se também avaliar a aplicacdo do método IB/VPM em
aplicacdes praticas em aeronautica. Os resultados mostraram-se consistentes e com indicativos
de uma razoavel precisdo. Foi simulado o escoamento sobre um aerof6lio NACA 0012 em mo-
vimentos oscilatérios de arfagem em grandes amplitudes de movimentacgéao, testes preliminares
também foram executados em altas freqiiéncias e em movimentos combinados visando a ge-
racdo de propulsdo. A fenomenologia do estol dinamico foi estudada e associada a eventos do
escoamento, as observagdes estdo em relativa concordancia com os poucos trabalhos numeri-
cos e experimentais disponiveis na literatura. Foi também investigada a influéncia da frequéncia
reduzida e do numero de Reynolds no ciclo de histerese do coeficiente de sustentacédo. Frente
aos resultados obtidos, a metodologia mostrou-se apropriada na investigagao deste tipo de pro-
blema.

De maneira geral, 0 método IB/VPM mostrou-se adequado a simulagdo de escoamen-
tos turbulentos sobre corpos complexos, estacionarios, em movimento ou em deformacédo. A
versatilidade e potencialidade do método aplicado a problemas de otimizacdo de forma foram
demonstradas, onde se destacam importantes caracteristicas do método frente as metodologias
classicas. O método mostrou uma boa preciséo na simulacdo de escoamentos numa ampla faixa
do numero de Reynolds. No entanto, € importante observar pontos da metodologia que preci-
sam de mais desenvolvimento. O método tem sua formulacgéo fragilizada devido a limitacées do
passo de tempo e também da ordem de precisdao. Mesmo que o codigo usado para resolver
as equacoes do fluido seja capaz de suportar maiores passos de tempo e possa fornecer uma
maior ordem de precisdo, a implementagéo do IB junto com o VPM impde limitacbes no passo

de tempo, que deve ser mantido na ordem de 10~ unidades de tempo adimensional (tU/L). De-
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pendendo do problema envolvido, pode inclusive, ser mais restritivo como no caso de geometrias
esbeltas, como o aerofdlio NACA 0012, que exigiu um passo de tempo 10 vezes menor para sa-
tisfazer a condig&o de ndo-deslizamento na fronteira. A aproximagéo de primeira ordem do termo
de aceleracgédo e o carater explicito na formulacéo na forga lagrangiana devem ser revistos. Estes
pontos apontam para futuros desenvolvimentos que podem ser explorados em continuacdo do
presente trabalho. Algumas perpectivas sao descritas a seguir.

e Aumento da ordem de precisdo do método, que é de primeira ordem, devido a atual
aproximacao do termo de aceleracéo.

e Teste de uma formulagdo mais adequada para o termo de aceleracdo, separando 0s
efeitos fisicos da imposi¢cado numérica da condi¢cao de ndo deslizamento, o que poderia ser feito

da seguinte maneira, considerada mais adequada para o termo de aceleragao:

-1
%:<%> +<%) _ MW kg Uk
ot ot fisico ot forcante At At

e Implicitar o termo forgcante para problemas onde ele é imposto.

e Uso de malhas adaptativas, o que permitiria uma resolucdo de malha mais adequada
junto a parede e o0 uso de malhas grosseiras no interior do corpo.

Com o atual estado do método IB/VPM é possivel dar continuidade as sequintes linhas:

e Estudo mais aprofundado de problemas de otimizacao, testar o uso de otimizadores
baseados em gradientes que, se adequados, podem reduzir o numero de avaliacdes da funcéo
objetivo.

e Estender o estudo de otimizacédo de forma em regime instavel, com o uso de modelos
URANS.

e Estudo da simulacéo de escoamentos sobre materiais inteligentes, que podem ser utili-
zados no controle ativo de escoamentos.

e Problemas envolvendo estudo do escoamento sobre corpos sujeitos a grandes deslo-
camentos.

e Investigar o mecanismo de propulsao de insetos, animais aquaticos e micro-dispositivos
(MAV).

e Estender as aplicagfes a sistemas de bombeamento, tais como, compressores alterna-

tivos, coragcdes mecanicos, entre outros.
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