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SUMARIO

Foi implementado um modelo matematico para simalaistema antigelo eletrotérmico de um
aerofolio e prever a distribuicdo de temperatura® dluxo de agua liquida sobre a superficie do
aerofolio. Os resultados obtidos foram comparadms clados experimentais e resultados numéricos de
outros programas de simulacdo. Para as regides au#b pelo filme de agua liquida, obtesas um
desvio maximo de temperatura da superficie solaaetofdlio de 2,6°C entre os resultados do present
modelo e o resultados experimentais. Para as regg@eas, onde ndo existe o filme de agua liquida,
obtevese um desvio de maximo de temperatura de 8 °Cré\dspes para distribuicdo de vazao de
“runback” e a posicao do término do filme de agiguida foram comparadas com resultados de outros
simuladores. O modelo simula satisfatoriamente feStos da convecg¢do entre a superficie -ndo
isotérmica do aerofdlio e o escoamento gasoso;feitoe da transicdo entre 0 escoamento laminar e o
turbulento na camada limite; e a influéncia do esoento da agua liquida sobre o desempenho do

sistema de antigelo do aerofdlio.
ABSTRACT

An electrethermal antiice system was simulated with a mathematical mdeletloped in the
present work, which is capable to predicted tempeeadistributions, runback water flow. The results
were compared to experimental data and the numlergzaults predicted by other numerical codes. For
the regions wetted by the water film, the presesdehpredicted 2.6 °C as maximum airfoil solid sog
temperature compared to experimental data. Fordheregions, where there is no liquid water on the
airfoil surface, an 8 °C maximum temperature degiatvas obtained. The runback flow and water film
ending point position were compared to other nuosrtodes results. This model predicts satisfalgtori
the convection heat and mass transfer effects legtwee norisothermal surface and the gaseous flow,
as well the effects of laminar to turbulent flowartsition within boundary layer and the influencethud
runback water flow on the artie system performance.

INTRODUCAO

A formacédo de gelo em superficies aerodinamicas de aeronaves givia das
maiores causas de acidentes aeronauticos devido a condi¢ces atawafrersas. Por
exemplo, o acumulo de gelo na superficie de uma asa nao protegida, podengerar
degradacéo significativa do desempenho aerodindmico. Nas asas e empe@nagens
presenca do gelo pode diminuir a sustentacdo, aumentar o peso, o aarastoirea
velocidade de estol, podendo também afetar a manobrabilidade e contiadabiia
aeronave.

Quando uma aeronave passa através de uma nuvem formada por goticulas de
agua subresfriada em equilibrio metaestavel numa temperatura abaixo gosEude
solidificacdo, ocorre a formacdo de gelo. O-sedfriamento € atingido durante a
formacdo e ascensdo da nuvem na atmosfera podendo ser influenciadmnesr fat
dindmicos do movimento da nuvem, como turbuléncia e vortices, fatoresé@inusé
fatores topograficos. Como a goticula esta num equilibrio metaestuadfuer



perturbacdo de natureza térmica, mecanica ou quimica pode caus#r ddrprocesso
de congelamento.

De um modo geral, o tipo de sistema de protecdo cgetoa depende
diretamente do impingimento das goticulas e da severidade do acumulm damgel
relacdo ao desempenho da aeronave e operacionalidade dos sistemas. ti<doi
bésicos de protecdo contra gelo:33temas de Antigeloprevinem a formagéo de gelo
e operam continuamente e garantem a nao formacéo de gelo nas sspandieigidas;

B) Sistemas de Degelaemovem o gelo acumulado na superficie e atuam depois da
formacdo de uma certa quantidade de gelo, operando ciclicamente rpakeerrea
camada de gelo da superficie protegida ciclicamente;

Considerando a variedade de sistemas e o objetivo deste trabalhajtaeid
apenas os tipos mais utilizados de sistemas de antigelo. Oe&iiste Antigelo podem
ser: Al)Térmicos de Ar Quente estes sistemas transferem calor a superficie protegida
utilizando ar quente sangrado dos compressores dos motores. O tipo mais comum utiliza
jatos de ar quente impingentes e € o tipo mais utilizado em agaesnagens e entrada
de ar de motores dos avides civis de médio e grande port&El&tR)térmicos: estes
sistemas utilizam aquecimento por resisténcias elétricaangarte sdo instalados em
sondas, radomes (capd de radares), estruturas, hélices, e tambéntraaas de
motores e bordos de ataque de alguns avides de médio ou pequeno porte.

A certificacdo de uma aeronave no Brasil € obtida demonstrando o cenfwi
dos requisitos exigidos no Regulamento Brasileiro de Homologacdo Aeronautica
(RBHA) PARTE 25 junto acCENTROTECNICO AEROESPACIALda Aeronautica

(CTA.

DEFINICAO DO CASO-PADRAO

O casepadrao para o presente estudo foi escolhido com base em dois critérios: a
existéncia de dados experimentais confidveis na literatura abertsimilaridade das
condicOes experimentais com as condi¢cdes de operacdo de um sistentigele de
uma aeronave comercial. E importante notar que este trabalho preence
parametros operacionais de um sistema antigelo eletrotérmico ewafdlia@ com
geometria e condigBes de teste similares as depzai@o.

A geometria do aerofdlio escolhida é um perfil bidimensional NACA 0012, poi
foram encontradas fontes de dados experimentais confiaveis que amilizgse
aerofolio nos testes. Para maiores informacdes sobre perfis d9APA recomenda
se a leitura de ABBOTT (1959). Mais especificamente, o aerofdi&CA 0012
escolhido tem 0,914 m (36 pol.) de corda por 1,829 m (6 pés) de envergadura e foi
testado no Tunel de Gelo Experiment®T — ICING RESEARCH TUNNIEHo Centro
de Pesquisas GlenrtGRC — GLENN RESEARCH CENTERa NASA em varias
condi¢Oes. Estes resultados foram obtidos poKMALIL et al. (1997) para validar o
programa_LEWICE/ANTICE.

Apesar de AEKHALIL et al. (1997) ter em rodado testes com angulos de
ataque diferentes de 0°, estes resultados ndo foram publicados e nmiodadas para
a validacdo do programaEWICE/ANTICE. Segundo os autores, posteriormente o
LEWICE/ANTICE seria validado com um conjunto de dados experimentais com
condi¢gbes mais abrangentes, incluindo os casos néo publicados.

O sistema de antigelo do casadrdo é eletrotérmico e tem dois conjuntos de
sete resisténcias elétricas aquecedoras (regides A, B, CFDGENnostradas na Fig. 1).
Cada conjunto aquecedor tem 457,2 mm (18 pol.) de largura na direcao da envergadura
e 196,9 mm (7,75 pol.) de comprimento na diregcdo do escoamento. A area total do



bordo de ataque coberta pelo sistema de protecdo é de 914,4 mm (3 pés) pani96,9
(7.75 pol.). A poténcia fornecida por conjunto aquecedor € determinada por um
controlador digital programavel através das leituras de temperfitiva,de calor e
resisténcia.

0.75" (a) {E4

Figura 1: Secao transversal do bordo de ataque do aerofdA&CA 0012 e as regides aquecidas pelo
sistema antigelo eletrotérmico (A,B,C,D,E,F,G).

A Fig. 1 apresenta a configuracdo dos aquecedores elétricos numa secao
transversal do bordo de ataque do perfil NACA0012. A zona A tem 19,05 mm (0,75
pol.), as zonas B, C, D, E tem 25,4 mm (1 pol.), e as zonas F e G tem 38,1 mm (1,5 pol.)
de comprimento na direcdo do escoamento. O sistema de aquecimento do bordo de
ataque utilizado no teste de AHALIL et al. (1997) era composto por seis camadas
na seguinte ordem e espessuras: aco inoxidavel (0,2032 mm), elastémero (2,794 m
elemento aquecedor (0,0127 mm), elastdbmero (0,2794 mm), composto de fibra de vidro
e epoxi (0,889 mm), isolamento de espuma de silicone (3,429 mm).

PROGRAMA PREPROCESSADOR

O presente modelo requer dados da solucédo do escoamento sobre o aerofdlio e
calculo da trajetéria das goticulas obtidos através dprnoessamento da geometria do
aerofdlio, condicdo atmosférica e configuracdo de voo. Para readitzaitagefa foi
escolhido o program@NERA2D de GUFFOND e BRUNET (1988), que ¢é licenciado
para uso d&mpresa Brasileira de AeronauticeEMBRAER S. Afabricante brasileiro
de aeronaves civis e militares.

Os resultados d®NERA2D sao considerados apropriados para a aplicacao
proposta pois seus resultados foram validados por GUFFOND e BRUINBS) (para
condi¢cOes similares. SILVA (2002) validou os resultados numérico©NIBRA2D
para condi¢cdes similares aos do epadrdo com resultados experimentais disponiveis
na literatura aberta. Pode dizer ainda que o uso do programa comgpréessador é
adequado pois € utilizado por varios fabricantes aeronauticos tendo desulta
numericos aceitos por autoridades homologadoras de varios paises.

Para calcular o escoamento em torno do aerofdlio, o prog@NERA2D
utiliza uma malha do tipo “C” (ver Fig. 2). O campo do escoamento pateéci
considerado compressivel e isoentrépico eONERA2D utiliza a equacdo do
escoamento potencial completo, que é dada por:

Odp, ID®)=0 @)

Ondeg é o potencial @, € a densidade do dada por:



Py = %ﬂ%lwa(u—m BpF)é” 2)

A Eg. (2) é resultado da aplicacdo da Primeira Lei da Termodiaano
escoamento potencial partindo do escoamento ao longe até as proximidades do aerofdlio
com a hipotese de processo isoentropico.

Para descrever as regides do escoamento que tenham variacoeatigsifde
Par, 0 ONERA2D utiliza uma funcgéo salto que define a densidade gy, @a regido da
onda de choque, onde a aproximacdo de processo isoentropico para o calculo da
densidade por meio da Eq. (2) ndo é valida. No-pagodo escolhido no presente
trabalho, os efeitos de compressibilidade ndo séo significativos pstaneento dos
testes realizados por AKHALIL et al. (1997) temV »<0,3.

O solucionador do escoamento foi desenvolvido originalmente por BREDIF
(1983) e depois incluido n@ONERA2D por GUFFOND e BRUNET (1988). A
validacdo do solucionador do escoamento foi demonstrada por BREDIF (1985) para
condi¢cdes experimentais até numeros de MAghk0,84 e de angulos de atague0°
até 3,06°.
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Figura 2: Ampliacéo da malha gerada pe®@NERA2D para o perfil NACA0012.

GUFFOND e BRUNET (1988) definem que a trajetéria das goticutasHig.
3% pode ser descrita pela equacdo de Conservacdo de Quantidade de Moviment
somente considerando a inércia e a for¢a de arrasto:
d?s, 1
9

mgoticula F = E parVR2 Ag Cd (3)
— Dg parVR

Har

Onde Vg é a velocidade relativa entre a particula e o escoaméytm,
coeficiente de arrast@dy a secdo transversal da goticysg, a densidade do ag a
viscosidade dindmica do anyeicula @ Massa da goticulBy o diametro da goticulasg
o deslocamento da goticula.

A Fig. 3a apresenta as trajetdrias das goticulas de agua sobexaidtiade
perfil NACA 0012 de corda=0,533 m numa condi¢céo de véo cbda=0,8 e angulo de
ataquea=0°, e condicao atmosférich,=-17,8 °C eMVD=12 um. A Fig. 3b mostra
uma comparagado entre os resultados do progieRfaIICE2 publicados por GENT

C,=C,(Re;) e Re,



(1990) e os obtidos no presente trabalho cddN&RA2D para a mesma configuracao
de v6o e condicao atmosférica da Fig. 3a
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Figura 3: (a) Trajetérias das goticulas de 4gua (b) Coeidite de coleta local sobre um aerofdlio perfil
NACA 0012 conw=0° e M,=0,8 e goticulas de agua de MVD=1Ln.

DESCRI(;AO DO MODELO MATEMATICO
O sistema de coordenadas utilizado para a descricdo do modelo ticatemé
apresentado na Fig. 4 onde se destacam as diferentes regifes derwcdarfiuido e
a superficie solida do aerofdlio que sao objeto da modelagem.
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Figura 4: Dominios (I, II, lll, IV, V) e sistema de coordeiaa utilizadas no modelo matemético.

Os dominios utilizados na modelagem matemética do problema sao: I)
escoamento ao longe, ou escoamento potencial ndo perturbado pela presenca do
aerofdlio; Il) escoamento gasoso, ou da misturgapor d’agua externa a camada
limite; 1lI) camada limite dindmica ou térmica do escoamgatsoso; 1V) escoamento
do filme de agua liquida; e, finalmente, V) a superficie sélida, adpato aerofdlio.

Na modelagem foi utilizada a mesma discretizacdo para os doneimo®rno da
superficie do aerofélio. Desse modo, a extensao do elemento de volumealéfiitida



pelas fronteiras a montante e a jusante, € a mesma para todlmsnbsos nas
proximidades do aerofélio como mostrado na Fig. 4.

Para o modelo matematico da superficie solida do aerofdlio (dominio V)
admitiramse as seguintes hipéteses: o regime é permanente; o efeitosfierénacia de
calor por radiacao é desprezivel; a resisténcia térmicaegidinormal a superficie do
aerofdlio e na direcdo da envergadura é nula; a distribuicdo de fluadoddornecida
pelo sistema antigelo € conhecida; a superficie pode estar molhadgima a
transferéncia de calor por conveccgédo para o filme de dgua, ouesstar sujeita & acao
da conveccao para 0 escoamento gasoso;

As propriedades do ar sdo calculadas na temperatura deTfilmes segundo a
definicdo de ECKERT (1955) para escoamentos em altas velocidades é dada por:

T = Tinterface + 0’5 [ﬁTw - Tinterface) + 0722 rec Tinterface) (4)

OndeT; 4 € a temperatura média para avaliacdo das propriedadesTdoéaa,
temperatura do escoamento ao longg, € a temperatura de recuperacao definida pela
Eq. (7), Tinerface € @ temperatura na interface entre os dominios Il e 1V, atustna
Fig.4, ou seja,Tinterfac=Tagua, NO caso do filme de agua néo exXiskiferfae € a
temperatura da parede do aerof@i@iae=Tp.

Definese um fator de molhabilidade para representar a fracdo de dltesden
do volume finito como:

f.ar

F=1 0 molhado
F=|0<F<1 O parcialmerte molhado (5)
F=0 0 seco

A aplicacao da Primeira Lei da Termodinamica a superficie sélida oidlaze
a Eq.(5) resultam numa equacao Unica que abrange trés possibilidades; acdume
finito totalmente ou parcialmente molhado e totalmente seco. Essa equacédo é dada por:

d dT .
d_S p d_Sp % F |:ﬂ]f E(Tp - Tagua)+ Qanti—gelo +

(6)
+ (1_ F)[ﬁ_ hoo E(Tp _Trec)] =0
Trec = (1_ r) D-Iocal +r |:I-estag (7)
2
Testag = Too + Voo € Tlocal = -[eitag (8) € (9
c:p,ar 1+ L M 2

local
1 L
O fator de recuperacdo € igual aPr? no regime laminar €r3no regime
turbulento (ECKERT, 1955).
No bordo de fuga, tanto no intradorso como no extradorso:

dT, _ 0
ds
Definese o coeficiente global de transferéncia de calor entre a pdoede
aerofdlio e o escoamento gasoso como:

— Qperdido
1TASIAT

. 1 , . .
Qperdido = E D'ms [AT - rnevap Ehv + rr.]mp |:ﬂ.'tot + rr.]entra |:Ihentra - rr.]sai |:Ihsai

(10

11

00



F>00 ! + !
1[Ash, 1[AsCh,
R = e AT =T, -T,
1
7 1Mshh,

O coeficiente global.. foi definido para permitir a comparacédo dos resultados
do presente modelo com os resultados experimentais -ddHALIL et al. (1997).

Para o modelo matematico do filme de agua sobre o aerofélio (dominio IV
admitiramse as seguintes hipéteses simplificadoras: o regime é permamente;
escoamento do filme de agua € laminar e na forma de um filmenworgdbre a
superficie do aerofélio; o efeito térmico do congelamento da agua éezhxdpr a
espessura do filme de agua é muito pequena, e os efeitos da conduig@zorterime
de agua liquida sdo despreziveis; a energia cinética das goticutassterida
completamente para a agua liquida sobre o aerofélio; a entalpia de evaporacdada agua
completamente transferida da dgua para o vapor; o desprendinveatter (SheddinQ
de 4gua liquida devido a acdo do escoamento gasoso ndo ocorre; a quebm @a film
consequente formacao de filetes ndo ocorre; o filme é formado arstantiente e ndo
pela coalescéncia de gotas de agua liquida; as ondula¢gbes na sugerfigiga nao
ocorrem; o efeito da evaporacdo sobre os parametros da camadadimaitnica €
desprezivel; o coeficiente de atrito do ar sobre superficie daliggida é igual ao
coeficiente de atrito do ar sobre a superficie do aerofdlio sdcolado pelo pré
processador; o perfil de velocidades no filme de agua liquida é parabdlico.

As propriedades da agua séo calculadas na temperatura médiaedg 4l
que segundo a definicdo de ECKERT (1955), € dada por:

Tf ,agua = Tp + 075 agua _Tp) (12)

Onde Trsqua € @ temperatura média para avaliagdo das propriedades da agua,
Tagua € @ temperatura do filme de agua liquiddp,eé a temperatura da parede de
aerofélio. Considerando estas hipoteses, a aplicacdo da Primeita Tefmodinamica
ao filme de agua liquida resulta em:

- F DADhoo agua _Trec)+ F DA‘th [(Tp _Tégua)+ rhentra Ep,agua [(Tentra _Tref )+
[ 2 [
+ F H"r]mp |:l]—écp,agua gota _Tref )+ ug_zmag_ r.‘nsai |]:p,agua |:(Tsai - Tref )+ (13)

-F |]'nevap |:ﬁhlv + Cp,agua |:(Télgua _Tref )] = O

OndeT,s € a temperatura de referéncia para o célculo da entalgia,fator de
molhabilidade definido pela Eq. (5)Tgyua € dada por:
T — Tentra +Tsai
agua 2
O coeficiente de transferéncia de calor por conveccdo para o dindgua
liquida hy € calculado com a aplicacdo da Analogia de Reynolds no filme de agua
liquida (IV), que é dada por:

C - h
st="'2(pr 5 e St= :
2 \/I |1):a1g;ual |:(,[:p,agua
A aplicacdo da conservacao da massa no filme de agua sobre o aerofdlio resulta:
rhe + rhimp = ms + rhevap (16)
Segundo SPALDING (1963) o fluxo de agua evaporada é avaliado por:

(14)



2
2 11+ B
i, =0,B, € g,=SiG, e+ Bn) 17)
Bm
D. &
St=— " e G =p, M, e Le= waw Pa G (18)
G, [t Kar

p,ar
A forca motrizB, para a transferéncia de massa no filme d’agua é avaliada pela
expressdo de SPALDING (1963):

_ P
Bm — rrK—|20,S rnI-|20,G e rnHzoJ = vap,i (19)
r‘nHZO,S _1 1’61|:pmist,G - 0’6:I'|:Pvap,i
. 1
ou alternativament =1-
m-izo,l 1+CO.

Onde w € a umidade absolutd,,, € a pressdo da mistura no escoamento
gasosoR,,,; € a pressao de vaporig,,,; € a fragdo massica de vapor na mistura ar

vapor d'agua, sendo que o subscritodica o local onde o parametro é avaliadg&
indicaa interface entre a fase liquida e a mistura gasos@ edica o escoamento da
mistura gasosa ao longe. A pressao de vapor pode ser escritg gom@[P,,;, onde

ati !
@ € a umidade relativa no local indicado pag P,

na temperatura do local

Para o seu modelo, SPALDING (1963) admite que perto da superficie de um
liguido (=S o ar estd saturado por vapop=100%). Na falta de informacdes
ambientais mais precisas, adrst que a mistura estd saturada tanto no escoamento
gasosoiEG) como na superficia<£S).

O efeito da evaporacdo de agua no coeficiente de transferéncidod@ara
conveccao do escoamento extenp@ avaliado por:

b = r:n'e;vap m:p,ar _ mgvap/Goo h;
h = = _°

€ a pressao de saturacao da agua

at,i

e =
h, St h, e>-1

Ondeby, é o parametro adimensional de insuflamento que relaciona a edtalpia
fluxo de evaporacdo com a conveccao de calor numa mesma diferenggpedeatara

entre a superficie e 0 escoamento ao lohgeé o novo coeficiente de transferéncia de

calor por conveccgéao para 0 escoamento gasoso modificado pelo efeito dagd@p®r
h. € 0 coeficiente original, ainda ndo modificado por este efeito.

O ponto onde a superficie do aerofélio se torna seca, ou seja, quando &éermina
evaporacao de agua é indicado gbr Admitese que a velocidade média do filme de
agua liquidaVy, e sua espessua na secao de entrada do elemento de volume finito
decrescem linearmente até zero em algum ponto dentro do elemento, omdeooc
término do filme de agua liquida. O comprimento entre a se¢do ddaedtralemento
de volume finito e o local onde o filme de &gua liquida € dado por:

AS = me—r (21)
nﬂievap_ rn'mp
Onde As é a distancia entre o inicio do elemento de volume finito e o ponto a

jusante que a agua evaporou totalmente[2es’ area formada pofAs’ na direcdo da
corda e uma unidade de distancia na direcado da envergadura.
Podese definir o fator de molhabilidade da superficie como:

(20)



As
F="2 22
As (22)
A vazdao de agua que impinge no aerofdlio é dada por:
M = Vi, CB (S)LWC RS (23)

Onde 3 (s) € a eficiéncia de coleta local calculada no presente trabalo pe
préprocessadoONERA2D, V., € a velocidade do escoamento no infinitdyC é a

massa de agua liquida por unidade de volume de nuvAsileé a drea do volume
finito onde as gotas impingem por unidade de distancia de envergadura.
A condig&o de contorno para a Eq. (16) no ponto de estagresga(

Mol =0 (24)

Ou seja, no primeiro volume finito a jusante do ponto de estagnacdo ndo ha
fluxo de entrada de agua liquida.

Na ocorréncia de congelamento despisz® efeito da entalpia de solidificacéo
na equacao da Primeira Lei da Termodinamica, Eq. (13), porém corsgdeefeito da
reducdo da vazao de saida de agua liquida na equacéo da conservacdo da massa no filme
de agua. Esta hipétese € justificada para os casos simuladosatedte, pois a vazao
de agua nadevaporada € pequena e, conseqlientemente, a entalpia de fuséo liberada no
congelamento ndo é significativa se comparada com as perdas depaalon
escoamento externo. Se a entalpia de solidificacdo fosse considerabtalooded agua
o congelamento ocorreria num local mais a jusante do que o previsto psémtpr
modelo, porque haveria a tendéncia de aquecimento do liquido nos elementos de
volume finito que estdo em temperaturas préximas a do congelamento d&stgua
tendéncia seria mais forte quanto maior a vazdo de agua liquidant®artaodelo €
conservador pois prevé o congelamento em um ponto anterior aquele onde efdévam
ocorre. A mesma abordagem foi utilizada por DOWNS e JAMES (1988).-e
KHALIL (1991) na simulacdo de sistemas de antigelo de ar quenteotwmes de
aeronaves.

Assim, quando a temperatura da superficie atinge o ponto de congelamento,
impdese que agua liquida ndo sai daquele elemento de volume finito. Assim, no
elemento de volume finito onde a temperatura é igual ou menor que 0° C (273al5 K
vazado de 4gua liquida n@waporada € utilizada na avaliagdo de uma estimativa
preliminar para a taxa de acumulo de gelo no elemento de volume finito dada por:

o

T 2+ My g @5)

Ve

E importante notar que a taxa de acimulo de gelo ndo pode ser calcutada c
precisdo, mesmo que os efeitos da entalpia de fusdo fossem considerados, pois o modelo
foi desenvolvido para regime permanente e 0 movimento da frente de solidifiaagao é
fendbmeno transitério. O modelo em regime permanente fornece o locab éiflrde de
agua liquida comeca a congelar e a taxa inicial de acumulo de gelo.

A equacédo da conservacdo de quantidade de movimento aplicada ao filme de

agua € dada por:
E 2
L P = Uégua&\zl (26)
pégua 0s ay
Admite-se que o perfil de velocidades é parabdlico e € dado por:

v(s.y) = a(s) 3 +b(s) 5y +c(s) (27)
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As condi¢des de contorno do filme de agua liquida séo dadas por:

dv
l‘laguad_y = TO + rnmp |]Jgota € V(S'O) = 0 (28)
Considerando o perfil parabdlico de velocidades, Eq. (37), e as condicBes de
contorno definidas pela Eq. (28), a solucao da Eq. (30) é dada por:

2
V(S’ y) = ? E'yi + EO + r.r],r,np |]'lgota - 5f (S) &%}L (29)
S Zu'lagua 0s Hagua

A partir da Eq. (34) podse obter varios parametros do filme de agua liquida
como: velocidade média do filme de agua liquida; velocidade do fiimetedace
liguido-mistura gasosay£d); espessura do filme de agua liquida; coeficiente de atrito
entre o filme de agua e a superficie do aerofgk®); tensédo de cisalhamento exercida
pelo filme de agua liquida na superficie do aerofélio (interfacedieparede do
aerofolio,y=0).

y=0;

CAMADA LIMITE DO ESCOAMENTO GASOSO

A camada limite dindmica laminar é resolvida por meio da aprg&ma
desenvolvida por THWAITES (apud KAYS e CRAWFORD, 1993). As principais
hipoteses deste modelo sdo: regime permanente; superficie isatgaio de curvatura
R muito grande, ou seja, superficie levemente curvada; efeitos da evaporegédwmda
limite de quantidade de movimento desprezivessQ); escoamento incompressivel. A
aplicacdo destas hipoteses a equacao camada limite dindmica laminarerasult

2
U9 ) e a=fd (30)
v, ds v, ds

Para simplificar a integracdo da Eq. (30), THWAITES (apud KAYS e
CRAWFORD, 1993) desenvolveu uma aproximacédo com base nas solu¢cdes exatas que
é dada poiF(1)=0,44-568[A .

A partir da integracéo da Eq. (30), sabesdajue os valores @ e U, S0 zero

no ponto de estagnacao. A espessura de quantidade de movimento é dada por:
1

0,66402>° s ?
6, == e O, s s (31)
Ondes. € 0 ponto de estagnacaa,eé o local da transicdo laminaurbulenta
abrupta. Admitese que a transicdo do escoamento laminar para o turbulento ocorre num
anico pontas, , OU Seja, que a extensao da regido de transicdo € nula.
CEBECI e BRADSHAW (1994) propdem que o coeficiente de a@jtseja
calculado com auxilio do paramettg@or meio da seguinte expressao:

Cf = M e Rea = LEBZ (32)
Re52 ’ Var
0<A<010 0,225+1,61[A —3,75[A% +5,24A°
1(A)= 0,0147A (33)

-01<A <00 0,225+1,472[A -
A +0107

A equacdo da camada limite térmica na forma integral € dada por:

dA2+A2 1 ﬁ+i£ :St:Nu—% (34)
ds ., ds AT ds s[G, ¢,
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AMBROK (1957) resolveu a Eq (34) admitindo: efeito desprezivel do gradient
de pressao; o raio de curvatiRamuito grande; o efeito da evaporacdo desprezivel
(Vo=0); o escoamento incompressivel; o numero de Nubkeltlo escoamento no
regime laminar sobre uma superficie levemente curvada e commjeadi pressao

1
nulo dado poNu, = 0,3[Re,2. Assim AMBROK(1957) obteve:

2 ﬂz
Nu, = 03— R&HBT e Re, BT=083H" %2 gsq  (35)
) se U ATZ |—_]r2 b % Var |
L dsn
S var |:|
Nus = hoo |:$ ’ ReA = uoo mZ € AT _| interface Trec
k 2

SMITH e SPALDING (1958) desenvolveram uma expressdo para calculo da
espessura de conducéo no ponto de estagrag&g Que é dada por:

ELE 4,07 ”N;)D e A4:% (36)

KAYS e CRAWFORD (1993) desenvolveram a equacao da quantidade de

movimento na forma integral para a camada limite dinamica turlbyuladmitindo as
1

seguintes hipoteses simplificadoras: regime permaneﬁte;8.75tﬂy+)7 vélida toda a
espessura da camada limite, e consequentendefbe =1,29; efeito da formacgdo da
esteira desprezivel; efeito do gradiente de pressao desprezivedercurvaturd da
superficie muito grande; efeito da evaporacdo desprezigel)( escoamento
incompressivel.

A aplicacdo destas hipdteses na equacdo da Conservacdo da Quantidade de
Movimento na forma integral para a camada limite resulta em:

C, dd52 +3, 2995— Bd— (37)

Com a hipotese de perf|I de velocidades para a camada limiteicenéom
poténcian =1/7, temos as expressoes:

_ -0,25 _ 0,036,273 P
=0,0125[Re;, e J, _Tgag; udss +5,, (38)

Ondes; € o ponto de transi¢cdo abrupta; é a espessura de quantidade de
movimento laminar erg,. No ponto de transicdo abrupta adrsiéeque a funcad seja
continua, ou sejay jam= % turb,-

Para a resolucdo da camada limite térmica turbulenta consideragfddo da
variagdo da temperatura de superficie, KUTATELADZE E LEONT’EL964)
admitiram as seguintes hipoteses: regime permanente; efeito dlenggade pressao
desprezivel; perfil de velocidades da camada limite dado uﬁoxC[(y*)” com
n=17; efeito da evaporacdo despreziveh=0); superficie levemente curvada;

escoamento incompressivel Assim a camada limite térmica turbulentaitagesc

1oy, 1 AT Ez St (39)

ds ds AT ds

00

A integracao da Eqg. (39) resulta em:
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St =0,0126Pr *"*[Re, (40)
8
1 U ° 25
Re, =—— [10,01575Pr *"*[Re, fu, AT** @S+ (Re, AT )}*0 (41)
2 AT A r 2 Sy ]
ComS:E’ Sr:i’uG:u_m’ Rew:V“E:
c c \A Ve

Onde S; € a posicdo adimensional onde ocorre a transicdo abrupta e
(ReAZ mT)L;S é calculado no pont&, Admite-se que a funcad, seja continua no

ponto de transicdo abrupta, ou S&Bam=A2 twrb-

A partir de estudos de SCHUBAUER e KLEBANOFF (1955) e de dados
experimentais proprios, REYNOLDS, KAYS e KLINE (1957) sugeriram @ue
transferéncia de calor na regido de transicdo do escoamento déadanie laminar
para turbulenta pode ser definida estatisticamente por:

o ()= [~ & ()] i (8) + € () L (5:5,) (42)

O fluxo de calor na regido da transigéds), € uma combinacao linear dos
fluxos laminar e turbulento, sendgs) a probabilidade da transicdo ocorrer antes do
pontos, ql';m(s) o fluxo de calor do escoamento laminar s:rrq_"urb(s, s[r) o fluxo de
calor médio turbulento na posicéd® e com a transicdo abrupta no porggp
Adimensionalizando e desenvolvendo a Eq. (42) para varios trechos:

- paras<s, —20

St(s) = St,,n(Re,) (43)
- paras, —20 <s<s,

St(s) = [1- £(s)] Bt.un(Re,) + £(s) Bt (Re,, Re, —Rey; ) (44)
- paras>s,

St(s) = [1-£(s)I Bt (Re,) + £(s) BL, (Rey.Re, ) (45)

Sm € a posicdo média ondés)=50%, o é o desvio padrao relativos@ sw-20
€ ponto ondé(s)<3%, e:
u, [$
ReS:u‘”Es, Re, =——, Re,
Var Var ar

Da mesma maneira, o coeficiente de atrﬂ:q)(s), na transicdo pode ser

_u, o

calculado substituindSt(s) por C; (s) nas equagoes acima.
A funcéog(s) é avaliada por uma Funcéo Erro:

Re, 1 _(Res-Re,, )
§Re)= [———e % dRe 46
( ) :[,Rea \ 21T (46)
Onde Re, € o numero de Reynolds baseado na posicdo nsgdeaRe, €

baseado no desvio padré&o.

SILVA (2002) apresentou a validacdo dos resultados numéricos das expressoe
para camada limite térmica utilizadas no presente modelo. O eotoparou 0s
resultados numéricos do coeficiente de transferéncia de calor porccéovpara
escoamentos sobre superficies isotérmicas asoéérmicas com dados experimentais
da literatura aberta para um aerofélio aquecido perfil NACABR
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ESTRUTURA DO PROGRAMA DE SII\/IULA(;AO

O programa do modelo matematico € composto de trés subprogramas: 1)
programa conversor, que lé os resultados do grgocessadoONERA2D (GUFFOND
e BRUNET, 1988), e gera os arquivos de dados para o programa principaloepdar
processador grafico; Programa principal, que executa a implementagdo numérica e
grava arquivos resultados no formato texto para eppdcessador grafico; 3)0s
processador grafico que apresenta os resultados ao usuario por meio de rotinas
escritas para o progran@&NUPLOT (WILLIAMS e KELLEY, 1998).

RESULTADOS

AL KHALIL et al. (1997) realizaram testes no tunel de gelo GbENN
RESEARCH CENTERaNASA localizado em Cleveland, Ohio, EUAjara validacao
do programaANTICE/LEWICE, que os mesmos autores desenvolveram. Desses testes,
quatro casos sao representativos e compativeis com os objetivos deepregalho. O
presente modelo foi aplicado aos quatro casos escolhidos e os regidtaiinsilacdo
foram comparados com os resultados experimentais e numéricos obtidéd -por
KHALIL et al. (1997). MORENCY, TEZOK e PARASCHIVOIU (1999a, 1999b)
também utilizaram o trabalho de AAHALIL et al. (1997) para validar o simulador
CANICE.

O perfil utilizado por ALKHALIL et al. (1997) nos testes de tunel de gelo na
NASAfoi um NACA 0012, com 0,914 m (36 pol.) de corda e 1,829 m (6 pés) de
envergadura. O bordo de ataque removivel, que continha os aquecedores, tinha uma
extensdo de 0,254 m (10 pol.) e o corpo trasemtigfbody) de madeira tinha uma
extensdo de 0,66 m (26 pol.).

A Tab. | apresenta a localizacdo dos aquecedores elétricoadstalo bordo
de ataque do corpo de teste.

TABELA | - CONFIGURACAO DOS AQUECEDORES ELETRICOS

s/c
Regido inicio fim
F -0,1024 -0,0607
D -0,0607 -0,0329
B -0,0329 -0,0051
A -0,0051 0,0157
C 0,0157 0,0435
E 0,0435 0,0713
G 0,0713 0,1129

FONTE: AL-KHALIL et al. (1997)
Foram escolhidos para comparacao, os seguintes casos experimerthis de
KHALIL et al. (1997): 22A, 35A, 67A e 22B. A Tab. Il apresenta as condi¢des
experimentais para os testes realizados no tunel de gelo para cada caso.

TABELA Il - CONDIGOES DE TESTE DO SISTEMA ANTIGELO

Casos
22A | 22B | 35A | 67A
To[K] 265,5| 265,5| 254,4| 251,4
My 0,137| 0,137| 0,14 | 0,281
a 0° 0° 0° 0°

LWC[g/m | 0,78 | 0,78 | 0,78 | 0,55
MVD [um] 20 20 20 20
Se/C* 0,0556 0,0347 0,0556 0,0556
FONTE: AL-KHALIL et al. (1997)
NOTA: (*) Posicao estimada pelos autores do poettrahsicdo do regime laminar para o turbulento.
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A Tab. Ill apresenta o fluxo de calor fornecido pelos aquecedoresadatias
corridas experimentais de AKHALIL et al. (1997).

TABELA Il - FLUXO DE CALOR DOS AQUECEDORES ELETRICOS

Casos

22A 22B 35A 67A

Regido [kW/m?] | [kW/m?] | [kW/m?] | [kW/m?]
F 9,92 2,64 12,09 | 20,15
D 10,23 2,95 11,78 | 21,70
B 32,55 4,03 34,1 32,55
A 46,50 4,81 46,50 | 43,40
C 18,60 2,95 23,25 | 26,35
E 6,98 3,41 6,67 18,60
G 10,24 2,33 12,71 | 18,60

FONTE: AL-KHALIL et al. (1997)
As Fig. 5a e 5b apresentam os resultados para o coeficiente d®oespara
o coeficiente de coleta loc@(s) para o caso 22A obtidos por meio Jpr&cessador
ONERAZ2D. Os resultados dos casos 35A e 22B podem ser representados também pela
Fig. 8a e 8D, pois a condicao de vbo é praticamente a mesma do caso 22A.
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0.05

0.1

0.15

slc presente modelo - avaliado com ONERA2D —e—
—— AL-KHALIL(1997) - avaliado com LEWICE/ANTICE —=—

Figura 5: (a) Coeficiente de Pressag () Coeficiente de coleta locg(s), Caso 22A, perfil NACA0012

Nas Fig. 6a e Fig. 6b sdo apresentados os resultados das distribuiCpesoge
[B(s) para o caso 67A calculadas por meidOMERA2D.

O caso 22A foi simulado admitinek® a transicdo na posi¢cagc=0,08 e com
um desvio padrdoo/c=0,04. O fiime de A&gua liquida desapareceu na posicédo
s/c=0,0284 no extradorso s8/c=-0,0284 no intradorso. AKHALIL et al. (1997)
informaram que o ponto de transicdo abrupta ocorreu na pagic&0,0556, porém
agueles autores nao publicaram nenhuma demonstracdo ou medi¢cao experimental
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presente modelo - avaliado com ONERA2D —e— AL-KHALIL(1997) - avaliado com LEWICE/ANTICE —=—

Figura 6: (a) Coeficiente de Presséag () Coeficiente de coleta locg(s), Caso 67A, perfil NACA0012.
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Figura 7: (a) Distribuicdo de he U, (b) Distribuicdo de Fluxo dRunbacke Impingido sobre o
Aerofélio , Caso 22A, perfil NACA0012.
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presente modelo - final do filme de agua liquida

Figura 8: Distribuicdo de Temperaturas da Parede do Aerofdiaso 22A, perfil NACA0012
Comparagdo cohEWICE/ANTICE.

A Fig. 7 apresenta a comparacao dos resultados para fluxo de aguadiduida
avaliado com o presente modelo e os resultados numéricos-KelALIL et al. (1997)
avaliados com o prograni&WICE/ANTICE.

Na Fig. 8, os resultados do presente modelo para a distribuicdo deatemsper
da superficie solid&, sdo comparados com os resultados experimentais € numéricos de
AL -KHALIL et al. (1997).

Na Fig. 9, é apresentada a comparacao dos resultados do presente omdelo ¢
os resultados de MORENCY, TEZOK e PARASCHIVOIU (1999a, 1999b), que
simularam o caso 22A com os progran@A8NICE A, que utiliza a distribuicdo de,
experimental CANICE B, que utilizah, calculado por meio do método integral da
camada limite, eCANICE FD, que avalia a camada limite térmica por meio de
diferencas finitas.
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slc
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experimental AL-KHALIL et al.(1997) = presente modelo —e—
MORENCY et al(1999a) - avaliado com CANICE A —— experimental AL-KHALIL et al.(1997) =
MORENCY et al(1999a) - avaliado com CANICE B MORENCY et al(1999b) - avaliado com CANICE FD —=—
presente modelo - final do filme de agua liquida presente modelo - final do filme de &gua liquida

Figura 9: (a) Distribuicdo de Temperaturas da Parede do A@io, Comparacédo cor@ANICE A/B (b)
Distribuicdo de Temperaturas da Parede do Aerofpliaso 22A, perfil NACA0012, Comparacao com
CANICE FD.
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MILLER et al. (1997) desenvolveram o aparato experimental e estalmie as
condi¢cdes de teste para o tunel de gelo que gerou os resultados patagiwvalo
LEWICE/ANTICE por AL-KHALIL et al. (1997). No trabalho de MILLER et al.
(1997) foi avaliada uma incerteza experimental maxima2jé °C, no entanto, os
autores nao consideraram a incerteza da posi¢cao do termopar neto deet®nducéo
térmica na chapa de aco de 0,2 mm.
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slc presente modelo - fluxo runback —e—
presente modelo - fluxo impingido
presente modelo - h convecgdo —— presente modelo - U global —e— AL-KHALIL et al.(1997) - fluxo runback avaliado LEWICE/ANTICE ——

Figura 10: (a) Distribuicdo h e U, (b) Distribuicdo de Fluxo de Runback e Impingidbre o
Aerofdlio , Caso 35A, perfil NACA0012.
O caso 35A foi simulado (ver Fig. 13 e 14) com a transicdo na posicao
sw/c=0,082 e com um desvio padragc=0,02. O filme de agua liquida desapareceu na
posi¢caos/c=0,0347 no extradorso e ex=-0,0362 no intradorso. AKHALIL et al.

(1997) estimaram que a transicao abrupta ocorrerig 00,0556, nesse caso também
nao demonstraram a validade dessa estimativa nem publicaram medicdes exgsriment
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slc slc
presente modelo —e— presente modelo —e—
experimental AL-KHALIL et al.(1997) = experimental AL-KHALIL et al.(1997) =
AL-KHALIL et al. (1997) - avaliado com LEWICE/ANTICE —— MORENCY et al(1999a) - avaliado com Canice A ——
presente modelo - final do filme de agua liquida presente modelo - final do filme de agua liquida

Figura 11: (a) Distribuicdo de Temperaturas da Parede do A@io, Comparag¢éo com
LEWICE/ANTICE (b) Distribuicdo de Temperaturas da Parede do Aerofdliaso 35A, pefrfil
NACA0012, Comparagédo coBGANICE A.

O caso 67A foi simulado (ver Fig. 12 e 13) com a transicdo na posicao
swWc=0,14 e com um desvio padrd®m/c=0,035. Como nos casos 22A e 35A,-AL
KHALIL et al. (1997) fixaram que a transi¢do abrupta ocorreriaéor0,0556.

Houve congelamento na posica=0,1268 no extradorso com uma taxa de
congelamento inicial estimada de 0,44§(s.m), e ens/c=-0,1108 no intradorso com
uma taxa de 0,779g/(m.s). Estes valores sdo pequenos se comparados ao fluxo total de
agua impingida no aeroféli{ M, =1,0 g/(s.m).



17

900 0.35 0.06
800
03 0.05
700 E 025 0.04 g
600 < 5
= - 02 =l
& 500 ] 003 <
T € 015 =
= 400 E] g
2 ° 002 w
300 X 01 2
200 0.05 0.01
100 0 0
-0.15 -0.1 -0.05 0 0.05 0.1 0.15
0
02 015 -01  -0.05 0 0.05 0.1 0.15 0.2 sle
slc presente modelo - fluxo runback —e—
presente modelo - fluxo impingido
presente modelo - h externo —+— presente modelo - U global —e— AL-KHALIL et al. (1997) - fluxo runback avaliado LEWICE/ANTICE —~—

Figura 12: (a) Distribuicdo de h e U, (b) Distribuicdo de Fluxo dBunbacke Impingido sobre o
Aerofélio , Caso 67A, perfil NACA0012
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AL-KHALIL et al. (1997) - avaliado com LEWICE/ANTICE —— MORENCY et al(1999a) - avaliado com Canice A —+—
presente modelo - final do filme de agua liquida presente modelo - final do filme de agua liquida

Figura 13: (a) Distribuicdo de Temperaturas da Parede do A@ie, Comparacdo com
LEWICE/ANTICE (b) Distribuicdo de Temperaturas da Parede do Ad@io, Caso 67A, peffil
NACAO0012, Comparacdo coBANICE.
O caso 22B foi simulado (ver Fig. 14 e 15) com a transi¢cdo na pasicad,08
e com um desvio padra@/c=0,04 . Estes valores sdo os mesmos do caso 22A, que
tem as mesmas condi¢cbes de teste exceto a distribuicdo pa@neigetiétrica dos
aguecedores.
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presente modelo - U global —e— presente modelo - fluxo impingido
experimental AL-KHALIL et al. (1997) - U global = AL-KHALIL et al. (1997) - fluxo runback avaliado LEWICE/ANTICE ——

Figura 14: (a) Distribuicdo de h e U, (b) Distribuicdo de Fluxo de Runback e Impingidbre o
Aerofélio, Caso 22B, perfil NACA0012.

Apesar de AEKHALIL ter informado a distribuicdo d¥., para o caso 22B, nédo
foi possivel reproduzir os resultados experimentais, mesmo com a&aearts
parametros da regido de transiGi( e o/c. A distribuicdo de temperaturds (Fig.
15) ndo foi utilizada para encontrar os parametros da regiao dedmnemo feito nos
casos 35A e 67A, pois o0 presente modelo tem aplicacdo limitada ieas f@e
temperatura perto de 0 °C, por ndo considerar a entalpia de sol@bficdgKHALIL
et al. (1997) estimaram que a transicdo abrupta ocorreries#m0,0347, sem
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demonstrar a validade dessa estimativa. Houve congelamento na gésiQad 08 no
extradorso com uma taxa de congelamento inicial estimada de 0,201 ¢f(sms)c=-
0,1108 no intradorso com uma taxa de 0,205 g/(s.m). Estes valores sao Sigrsfamat
comparados ao fluxo total de agua impingida no aero@immp =0,502 g/(s.m).

8

Tp[T]

o & A N o N~ oo

-0.15 -0.1 -0.05 0 0.05 0.1 0.15
slc

presente modelo —e—
experimental AL-KHALIL et al.(1997) m
AL-KHALIL et al. (1997) - avaliado com LEWICE/ANTICE ——
presente modelo - final do filme de agua liquida

Figura 15: Distribuicdo de Temperaturas da Parede do Aerofdllaso 22B, perfil NACA0012.

CONCLUSAO

Na modelagem e simulacéo térmica de sistemas de antigelo @erofalio
foram considerados os efeitos do escoamento do filme liquido de agumsderéncia
de calor e de massa devido a evaporacao, da transferéncia de catmvegocao para o
escoamento gasoso, da transicdo lartumdoulenta da camada limite dinamica e
térmica, do impingimento de goticulas de agua, da conducédo térmica na g@arede
aerofolio.

O modelo foi implementado com sucesso e o0s resultados obtidos foram
considerados satisfatorios, tendo sido atingidos todos os objetivos pretendpdotr A
de um préprocessamento do escoamento em torno de um aerofdlio e do coeficiente de
coleta local das goticulas de agua, o presente modelo é capaz deoprefaitos da
operacdo do sistema antigelo de um aerofélio (temperatura de sapditdico de
runbacke coeficiente de transferéncia de calor por convecgao) nas condigfiedas
pelo casegpadrdo com desvios aceitaveis em relacdo aos dados experimentais.
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