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Resumo: O acumulo de gelo na superficie de uma aeronave é um problema de grande importancia
que pode afetar avioes e helicopteros, provocando aumento do arrasto aerodindmico e do peso da
aeronave, diminui¢do da visibilidade, mal funcionamento de sistemas de controle, alteragoes no
funcionamento de alguns instrumentos, perda de poténcia nos motores e outros efeitos diversos. As
propriedades aerodindmicas da asa mudam em detrimento do desempenho e seguranca do véo. E
devido ao acumulo de gelo no bordo de ataque da asa, o qual provoca mudanga significativa na
geometria da secdo transversal da asa. No trabalho realizado estuda-se o efeito do aumento do
coeficiente de arrasto devido a formagdo de gelo em um perfil NACA 0012. Utiliza-se o Método dos
Elementos Finitos com o uso do pacote comercial ANSYS / Multiphysics University High 5.6, os
valores obtidos sdao comparados com resultados experimentais e com resultados obtidos através do
Meétodo dos Painéis.

Palavras-chave: aerodinamica, coeficiente de arrasto, escoamento externo, perfis aerodinamicos,
método dos Elementos Finitos.

1. INTRODUCAO

Nas ultimas décadas houve um aumento significativo na atividade de desenvolvimento de
métodos computacionais para prever os efeitos da formagao de gelo em aeronaves. Isto deve-se ao
fato de que a formacdo de gelo ¢ um grande causador de acidentes. Segundo Khodadoust & Bragg
(1995) a formacao de gelo nas superficies de uma aeronave ¢ um problema que ja vem sendo
estudado desde a década de 30, o primeiro trabalho em tunel de vento nos Estados Unidos
provavelmente foi o realizado por Gulick em 1938 que testou uma asa em escala 1/16 no tunel de
vento de Langley para simular a formagdo de gelo. Uma reducdo de 25% na sustentagdo e um
aumento de 90% no arrasto foram obtidos para as condic¢des testadas.

Calay et al. (1997) realizaram uma série de testes em tinel de vento com o perfil NACA 0012
para simular os efeitos aerodindmicos do gelo. Os efeitos de arrasto e sustentagdo foram obtidos
usando no tinel de vento trés geometrias de gelo de forma triangular em trés diferentes posicdes da
corda. Os resultados mostraram um grande grau de sensibilidade das caracteristicas aecrodinamicas
de escoamento para a forma e a posi¢ao da corda no acréscimo de gelo, e através disso destacaram
a necessidade de um modelo de previsao realistico para o crescimento de gelo.
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1.1. Fatores de Congelamento

Os fatores ambientais que afetam a formagdo de gelo sdo: contetido de 4dgua liquida (Liquid Water
Content - LWC ), temperatura, e tamanho da goticula.

O conteudo de 4gua liquida da nuvem (LWC) ¢ a densidade de 4gua liquida em uma nuvem
expressa em gramas de agua por metro cubico (g/m3) ou por quilograma (g/kg) de ar.

A temperatura afeta a severidade e o tipo de formacao de gelo. A maior parte da formacao de
gelo tende a acontecer no intervalo de temperatura entre 0° C e -20° C..

O tamanho da goticula pode influenciar a formagao de gelo, mas ndo ¢ tdo importante quanto
LWC e temperatura. O tamanho da goticula afeta a coleta de gotas pelas superficies da aeronave.

Goticulas pequenas tendem a colidir no aerof6lio proximo ao plano do bordo de ataque. Gotas
maiores podem cruzar o bordo de ataque e colidir mais atras.

Devido ao fato dos dispositivos de degelo e anti-gelo estarem localizados tipicamente perto das
extremidades dianteiras dos aerofdlios, a formagdo de gelo mais para tras no aerof6lio torna-se mais
dificil de remover.

A formagado de gelo pode ocorrer em qualquer altitude a qual os avides podem voar. A maior
ocorréncia de formacdo de gelo acontece em torno de 3000 m, com aproximadamente 50% de
ocorréncias entre 1500 m e 4000 m.

1.2. Formas de Gelo
As principais formas de gelo encontradas sao:

Gelo Rime: rugoso, leitoso, gelo opaco formado pelo congelamento instantdneo de goticulas
pequenas de dgua super-resfriadas.

Gelo Glaze: brilhoso, gelo claro ou translicido formado pelo congelamento relativamente lento
de goticulas gandes de dgua super-resfriadas.

Gelo Misto: uma mistura de gelo rime e gelo glaze.

1.3. Severidade da Formacao de Gelo
Politovich & Thompson (1993) classificam em quatro categorias de severidade:

Tracos: taxa de acumulacdo de gelo ¢ ligeiramente maior que a perda devido a sublimagdo. Sdo
necessarias acoes se o gelo for encontrado durante mais de uma hora.

Leve: taxa de acimulo pode criar um problema caso a aeronave permaneca durante uma hora ou
mais neste ambiente, € o tipo mais freqlientemente encontrado. Uso ocasional de equipamentos de
degelo e anti-gelo € necessario para prevenir ou remover o acumulo.

Moderado: taxa de acimulo tdo grande que mesmo um encontro durante um pequeno intervalo
de tempo pode tornar-se perigoso. Nestas condi¢des o uso de equipamentos de degelo e/ou anti-gelo
sA0 necessarios.

Severo: o gelo acumula tdo rapidamente que equipamentos de degelo ou anti-gelo ndo podem
controlar ou reduzir o perigo, é necessario uma agao imediata por parte do piloto.

1.4. Efeitos do Congelamento na Aeronave

A formagdo de gelo em aeronaves ocasiona uma série de problemas tais como:

¢ Efeitos Aerodinamicos: aumento no arrasto ¢ diminui¢do na sustentacao ¢ talvez vibra¢ao na
cauda.

o Efeito do Peso do Gelo: alteragdo no centro de gravidade, aumento no consumo de
combustiveis etc.



¢ Efeitos Sobre os Instrumentos: erros na medicao de altitude e velocidade do ar, caso o gelo
acumule em extremidades de tubos de pitot ou aberturas estaticas.

o Efeitos Nos Sistemas de Controle: gelo pode acumular nas superficies de controle ou nos
espacos entre elas. Em casos extremos os mecanismos de controle podem ser esmagados. Flaps,
slats, tabs e subestruturas podem ser igualmente afetados.

e Congelamento no Motor: nos motores a jato, as partes mais suscetiveis sdo a borda da
entrada, e as palhetas. Caso ocorra desprendimento de pedagos de gelo as palhetas da turbina
podem ser afetadas se o gelo colidir contra elas.

¢ Efeitos Variados: obstrugdo na visibilidade e mau funcionamento de outros sistemas.

1.5. Métodos de Protecao

O gelo pode ser formado sobre a superficie da asa para posterior remog¢do, ou evita-se a
formagdo do gelo sobre as asas.

Os sistemas que permitem a formagdo de gelo para posterior remo¢ao sdo denominados de
sistemas de degelo, e os que evitam a formagdo de gelo sdo denominados de sistemas anti-gelo.

H4 no mercado hoje muitos sistemas de protecao de gelo, variando desde galochas de
descongelamento até descongeladores eletrotérmicos. Entre os sistemas de protecdo que sdo usados
hoje destacam-se:
¢ Galochas pneumaticas de degelo;

e Sistemas de Ar Quente;

e Sistemas Eletrotérmicos;

e Sistemas de Impulso Eletromecanico;

e Sistemas que Utilizam Fluidos de Protecao.

2. ARRASTO AERODINAMICO
2.1. Arrasto Total

E devido a componente da for¢a que atua sobre um corpo paralelamente & diregdo do
movimento, ¢ composto de vdarias parcelas. O arrasto total sobre um aerofdlio ¢ somente parte do
arrasto total sobre uma aeronave. O arrasto total de uma aeronave consiste de todos os elementos
que contribuem para o arrasto.

Nos componentes do avido que ndo produzem sustentacdo ¢ comum referir-se ao arrasto
produzido por eles como arrasto parasita.

O arrasto total pode ser dividido em vérios itens cada um contribuindo para o arrasto total.

2.2. Arrasto de Atrito Superficial

De acordo com Houghton & Carpenter (1993) este ¢ o "arrasto originado das componentes
decompostas das tensdes tangenciais sobre a superficie do corpo". Para todos os pontos da
superficie de um corpo em que um fluido viscoso estd escoando hd uma tracdo ao longo da
superficie na dire¢do do fluxo. Esta tracdo ¢ devido diretamente a viscosidade. A tracdo em cada
ponto tem uma componente agindo na dire¢do de uma corrente ndo perturbada (ou na diregao
oposta ao voo). O efeito total destas componentes, ¢ o arrasto de atrito superficial. Em um
escoamento assumido como ndo viscoso ndo existe arrasto de atrito superficial.



2.3. Arrasto de Pressao

Houghton & Carpenter (1993) definem com sendo o "arrasto originado das componentes
decompostas da pressdo normal no limite considerado abaixo." Este arrasto de pressao normal pode
ser considerado como a soma de varios itens distintos, isto é:

(1) arrasto de pressdo normal da camada limite, ou arrasto de pressdo da camada limite.
(i) arrasto de vortice de fuga, ou arrasto de vortice ( também chamado de arrasto induzido).
(iii) arrasto de onda.

2.3.1. Arrasto de Vortice de Fuga (Arrasto Induzido)

O arrasto de vortice de fuga depende da sustentagdo e pode existir em um escoamento assumido
como nao viscoso. Ele ¢ inversamente proporcional a velocidade do ar.

2.3.2. Arrasto de Onda
E o arrasto associado com a formagio de ondas de choque em vdos de alta velocidade.
2.4. Arrasto do Perfil ( Arrasto de Forma )

O arrasto do perfil é a soma do arrasto de atrito superficial com o arrasto de pressao .

O arrasto de atrito superficial e o arrasto de pressdo dependem essencialmente da viscosidade
para sua formagdo, e ndo podem existir em um escoamento assumido como nao viscoso.

A forma dos objetos expostas na corrente de ar determinam a magnitude do arrasto. O arrasto
em torno de objetos redondos € mais suave que em torno de objetos quadrados. O fluxo de ar em
torno de um aerofo6lio simétrico ¢ quase ideal.

2.5. Modos de Reduc¢ao do Arrasto

Quatro tipos principais de arrasto sdo encontrados na aerodinamica: o arrasto de atrito
superficial, arrasto de forma, arrasto induzido, e arrasto de onda.

Os métodos utilizados para redu¢do de cada tipo de arrasto sdo descritos por Houghton &
Carpenter (1993) e sao dados a seguir:

e Reducio do Arrasto de Atrito Superficial: reduzir a tensdo de cisalhamento da superficie
gerada pela camada limite turbulenta, manter o escoamento laminar pelo adiamento da transi¢ao
( chamado de tecnologia de escoamento laminar ) ou utilizar riblets (placas nervuradas constituidas
de cristas e vales de formatos aerodinamico).

¢ Reducio do Arrasto de Forma: as estruturas devem ter formas aerodindmicas para minimizar o
arrasto.

e Reduciio do Arrasto Induzido: segundo Fox & Mc Donald (1998) nas asas de envergadura
finita os efeitos das extremidades das asas reduzem a sustentacdo e aumentam o arrasto. Dessa
forma, as razdes sustentacdo/arrasto que podem ser atingidas na pratica sdo menores que aquelas
obtidas nos testes de secdoes de aerofolios. Os efeitos de envergadura finita podem ser
correlacionados usando-se a razdo de aspecto, definida na Eq. (1):

b2
Ap

onde: ar = razdo de aspecto, b =envergadura, A, = drea projetada

ar

(1)



Uma asa de envergadura infinita produz um sistema de vortices de fuga, sempre que gera
sustentagdo. Os vortices de fuga resultam dos vazamentos de escoamento ao redor das pontas das
asas, da pressdo alta, abaixo, para a pressdao baixa, acima, da asa. Eles podem ser muitos fortes e
persistentes, podendo apresentar riscos para avides leves que se encontram proximos de aeronaves
grandes.

Pode-se aumentar a razdo de aspecto efetiva de uma asa, acrescentando-se uma placa de
extremidade ou uma winglet & extremidade da asa. A placa de extremidade pode ser somente uma
chapa simples ligada a asa, perpendicular a envergadura. Ela funciona bloqueando o escoamento
que tende a ocorrer da regido de alta pressdo, abaixo da ponta da asa, para a de baixa pressao, acima
da ponta, quando a asa estd produzindo sustentagdo. Com a adi¢ao da placa de extremidade, as
intensidades dos vortices de fuga e do arrasto induzido sdo diminuidas.

As winglets sdo asas curtas, de contornos aerodinamicos, montadas perpendicularmente a ponta
da asa. Assim como a placa de extremidade, a winglet reduz as intensidades do sistema de vortices
de fuga e do arrasto induzido, além de produzir uma pequena componente de for¢a no sentido do
voo, que reduz ainda mais o arrasto total da aeronave. O dngulo de ataque e o contorno da winglet
sdo ajustadas para produzir resultados 6timos.

e Reducio do Arrasto de Onda: segundo Houghton & Carpenter (1993) a combinagdo
asa-fuselagem em voos transdnicos sofre um aumento repentino no arrasto de onda, caso a ela tenha
uma configuragdo reta na regido de fixagdo das asas; o aumento no arrasto pode ser
consideravelmente reduzido se a fuselagem for estreitada, de modo que mantenha a area total da
secdo transversal da combinagdo asa-fuselagem. Fuselagens estreitas deste tipo ja sdo comuns nas
aeronaves projetadas para operacdes transonicas.

2.6. Coeficiente de arrasto

O coeficiente de arrasto representa as mudangas no arrasto quando o angulo de ataque muda. E
um numero adimensional obtido através de ensaios em tinel de vento ou obtido matematicamente.

O coeficiente de arrasto e o coeficiente de sustentagdo aumentam com o aumento do angulo de
ataque, entretanto quando atinge um determinado valor chamado angulo critico de ataque, o
coeficiente de sustentacdo comeca a diminuir mas o coeficiente de arrasto continua a aumentar.

O coeficiente de arrasto também aumenta com a elevacao da velocidade.

2.7. Eficiéncia aerodinimica

Um desempenho aerodinamico 6timo requer arrasto minimo e sustentacdo maxima. A eficiéncia
aerodinamica ¢ definida como a razdo entre o coeficiente de sustentacdo e o de arrasto. E expresso
matematicamente por:

AE=CL/ CD (2)

onde:

AE = eficiéncia aerodinamica
Cp= coeficiente de arrasto

CL = coeficiente de sustentagdo



3. METODOLOGIA
3.1. Etapas empregadas na obtencao do coeficiente de arrasto

Para a obtengdo do coeficiente de arrasto do perfil NACA 0012 com formagdo de gelo,
utilizou-se o software ANSYS / Multiphysics University High 5.6, as etapas utilizadas estdo
descritas a seguir:

e Construciio do Perfil Aerodindmico: o perfil utilizado na anélise foi 0 NACA 0012 com 0,53 m
de corda. Este ¢ simétrico com espessura maxima da se¢do correspondente a 12% do corda do
perfil. A Figura 26 apresenta um esquema do perfil utilizado.

e Obtencao das Formas Geométricas do Gelo: primeiramente efetuou-se a medi¢do de diversos
pontos das geometrias de gelo obtidos por Shin et al. (1991) e, a partir destes valores montou-se
uma tabela para constru¢do das formas geométricas. Este procedimento foi realizado para as todas
as formas geométricas de gelo.

e Tipo de andlise acoplada utilizada: utilizou-se o método indireto de andlise. Inicialmente
efetuou-se analises no ANSYS / FLOTRAN que ¢ um modulo de CFD, os resultados de
distribuicao de pressdo obtidos foram gravados em um banco de dados que foi utilizado como
entrada no ANSYS / Mechanical. Apds esta segunda andlise obteve-se os valores da forca de
arrasto nos perfis aerodindmicos para as devidas condi¢des de velocidade de escoamento do ar,
conteudo de agua liquida, tempo de formagao de gelo, angulo de ataque e rugosidade.

e Calculo do Coeficiente de Arrasto: com os valores da forca de arrasto obtidos na etapa anterior,
obteve-se o coeficiente de arrasto através da formula dada por:

Fp 3)

1 2

CD:

onde:

Fp = forga de arrasto sobre o perfil;
V = velocidade de escoamento do ar;
Ap= area projetada da asa;

p = massa especifica.

Substituindo na equagao acima os valores da for¢a de arrasto, velocidade do ar, area projetada e
massa especifica obteve-se o coeficiente de arrasto.

Esta seqiiéncia foi efetuada para as demais forcas de arrasto obtidas na etapa anterior.

e Perfil Aerodinamico Com Malha Gerada Automaticamente: o programa utilizado possui uma
ferramenta que gera a malha automaticamente, nesta ferramenta ajusta-se o grau de refinamento
desejado e o tipo de malha a ser gerada: malha estruturada, malha ndo estruturada ou mista. No
estudo realizado foi utilizado malha ndo estruturada com elementos tetraédricos.

Inicialmente a malha ¢ gerada externamente ao perfil para a obtencdo da distribui¢do de pressao
em torno do perfil aerodindmico. Esta ¢ a primeira etapa na fase da analise acoplada, e corresponde
a analise efetuada no ANSYS / FLOTRAN. O elemento utilizado nesta etapa foi o FLUID 142.

Na fase de obtencdo da forca de arrasto ¢ gerada uma malha internamente ao perfil
aerodinamico. Esta ¢ a segunda etapa na fase da analise acoplada, e corresponde a analise efetuada
no ANSYS / Mechanical.



4. RESULTADOS OBTIDOS

4.1 - Introducao

Os valores de coeficiente de arrasto que foram obtidos através do Método dos Elementos Finitos

com o uso do software ANSYS/Multiphysics University High 5.6 sdo apresentados ¢ comparados

com os valores obtidos experimentalmente em tinel de vento por Olsen et al. (1984), e com os

valores obtidos por Shin et al. (1991) através dos Método dos Painéis.

TABELA 1 - Efeito da temperatura do Ar no Coeficiente de Arrasto

Temperatura Estatica

Coeficiente de Arrasto

Coeficiente de Arrasto

Coeficiente de Arrasto

dO ArTs (k) CD CD CD
Meétodo dos Painéis Tunel de vento Me¢étodo dos Elementos
Finitos
245,35 0,01279 0,01941 0,01320
253,35 0,01346 0,02161 0,01438
259,25 0,01431 0,02072 0,01425
266,45 0,05075 0,06036 0,05541
269,25 0,02873 0,02807 0,02863
270,35 0,02105 0,02617 0,02208
Notas: Velocidade ( Voo =58 m/s)
Tamanho da Goticula (LWC=1.3 g/m3 )
Tempo de crescimento do gelo (t =8 min.)
Diametro médio da goticula (MVD =20 um )
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Figura 1. Efeito da temperatura do Ar no Coeficiente de Arrasto para:

Voo =58 m/s

LWC=13g/m’ t=8min.
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TABELA 2 - Efeito da temperatura do Ar no Coeficiente de Arrasto

Temperatura Estatica | Coeficiente de Arrasto | Coeficiente de Arrasto | Coeficiente de Arrasto
do Ar Ts (k) Cp Co Cp
Método dos Painéis Ttnel de vento Método dos Elementos
Finitos
242,65 0,01143 0,0238 0,01185
256,55 0,01300 0,0370 0,01565
260,95 0,04549 0,0606 0,05307
266,55 - 0,0756 0,07384
Notas: Voo=94 m/s LWC=1.05 g/m’ t=6,2 min. MVD=20 um
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Figura 2. Efeito da temperatura do Ar no Coeficiente de Arrasto para:
Voo=94 m/s LWC=1.05 g/m’ t=6,2 min. MVD=20 [/m

TABELA 3 - Efeito do Contetido de Agua Liquida no Coeficiente de Arrasto

Contetudo de Agua | Coeficiente de Arrasto | Coeficiente de Arrasto | Coeficiente de Arrasto
Liquida LWC (g/m’) Cp Cp Cp
Meétodo dos Painéis Tunel de vento M¢étodo dos Elementos
Finitos
1,0 0,01398 0,0212 0,01385
1,3 0,01346 0,0246 0,01429
2,0 - 0,0312 0,03026

Notas: : Voo=58 m/s t=8 min. MVD=20 um Ts=253,35k
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Figura 3 - Efeito do Contetido de Agua Liquida no Coeficiente de Arrasto para:
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TABELA 4 - Efeito do Contetido de Agua Liquida no Coeficiente de Arrasto

Contetudo de Agua | Coeficiente de Arrasto | Coeficiente de Arrasto | Coeficiente de Arrasto
Liquida LWC (g/m’) Cp Cp Cp
Me¢étodo dos Painéis Tunel de vento Me¢étodo dos Elementos
Finitos
1,0 0,02976 0,0262 0,02875
1,3 0,04585 0,0307 0,04235
1,6 - 0,0456 0,04368

Notas: Voo=58 m/s t=8 min. MVD=20 um Ts=263,48 k
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5. CONCLUSOES

Os resultados obtidos nos ensaios apresentaram valores intermedidrios entre os obtidos através
dos métodos dos painéis e os obtidos em tunel de vento, entretanto apresentaram em algumas
situagdes diferengas grandes em relagdo ao obtido experimentalmente.

Um fator que pode melhorar os resultados ¢ aumentar a densidade da malha, modificar o tipo de
elemento utilizado para gerar a malha ( modificar de tetraédrico para hexaédrico ), aumentar o
nimero de iteragdes. Entretanto estas modificacdes aumentam consideravelmente o tempo de
processamento e exige processadores mais rapidos, maior espaco em disco € mais memoria
disponivel; outro fator limitante ¢ o nimero méximo de nés permitidos devido a versdo do software
ser educacional.

A utilizagdo de pacotes para analise dinamica de escoamento de fluidos através dos métodos de
Elementos Finitos ¢ uma ferramenta de simulacdo numérica de grande eficacia e confiabilidade que
permite reduzir sensivelmente os custos envolvidos, o tempo de desenvolvimento, homologagado e
testes de um produto
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SIMULATION OF THE EFFECT OF THE ICING IN AIRFOILS
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Abstract. The accumulation of ice in the surface of an aircraft is a problem of great importance that can
affect airplanes and helicopters, provoking increase of the drag coefficient and the weight of the aircraft,
reduction of the visibility, badly functioning of control systems, alterations in the functioning of some
instruments, loss of power in the diverse engines and other effect. The aerodynamic properties of the wing
change in detriment of the performance and security of the flight. It must to the accumulation of ice in the
leading edge of the wing, which provokes significant change in the geometry of the transversal section of the
wing. In the carried through work the effect of the increase of the drag coefficient due to icing in a profile
NACA 0012 is studied. The Finite Elements Method with the use of commercial package ANSYS /
Multiphysics University High 5.6 is used, the gotten values are compared with experimental results and
results gotten through the Panel Method.

Keywords: aerodynamics, drag coefficient, external flows, airfoils, Finite Elements Method.



