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A capacidade do Homem de voar expandiu as fronteiras para exploracao e descobertas,
a beleza da aerodinamica reside na sua capacidade de desvendar os mistérios do voo e
transformar o impossivel em realidade.

"Qualquer coisa que voa, voa pelas leis da fisica."

(Sir George Cayley, 1773-1857)



RESUMO

Neste trabalho é aplicado um modelo numérico para solugao de escoamentos viscosos,
incompressiveis e bidimensionais, em regime transiente, ao redor de corpos aerodindmicos
tipicamente utilizados em superfices de controle de misseis subsonicos. O modelo numérico
implementa o método dos painéis em conjunto com o método dos vortices, onde o corpo
¢ discretizado em um poligono de painéis retos com distribuicao linear de vorticidade,
enquanto o campo de vorticidade é discretizado utilizando-se vortices de Lamb. A solucao
potencial do método dos painéis é obtida considerando-se a condicao de nao-penetracao na
superficie do corpo estudado. As quantidades de vortices nascentes por painel sdo obtidas
com base na area de difusdo. As variagoes das posi¢oes dos vortices discretos no espago
relativas ao movimento convectivo sao calculadas integrando-se no tempo, pelo método de
Adams-Bashforth de 2* ordem, as velocidades relativas ao movimento convectivo, obtidas
pela influéncia de todos os vortices da nuvem e também pela influéncia dos painéis. As
variagoes da posicao relativas ao movimento difusivo sao obtidas por meio do Método do
Avango Randomico. Sao estudadas diferentes distribui¢oes de vortices nascentes por painel
e seus impactos na convergéncia e no tempo computacional. E proposto ainda um método
de discretizacao de geometrias poligonais, ou seja, que apresentam cantos vivos. O modelo
numérico ¢é validado obtendo-se os coeficientes aerodindmicos para o aerof6lio NACA(0012
para varios angulos de ataque. O método é entao aplicado a um perfil tipico de superficies
de controle de misseis de cruzeiro subsonicos.

Palavras-chave: aerodinamica. método dos painéis. método de vortices. método do avango
randémico.



ABSTRACT

In this work a numerical model for solving viscous, incompressible two-dimensional flows is
applied, in a transient regime, around aerodynamic bodies used on anti-ship missile control
surfaces. The numerical model implements the panel method together with the vortex
method, where the body is discretized in a polygon of straight panels with linear vorticity
distribution, while the vorticity field is discretized using Lamb vortices. The potential
solution the panel method is obtained considering the non-penetration boundary condition
on the surface of the studied body. The number of nascent vortices per panel is chosen
based on the diffusion area. Variations in the positions of discrete vortices in space due
to convective motion are calculated by integrating in time, by the second-order Adams-
Bashforth method, the velocities for the convective motion, obtained by the influence
of all cloud vortices and also influence of the panels. Displacemente related to diffusive
motion are obtained through the random walk method. Different distributions of nascent
vortices by panel and their impacts on convergence and computational time are studied. A
discretization method for polygonal geometries with sharp corners is also proposed. The
numerical model is validated by obtaining the aerodynamic coefficients for NACA0012
airfoil for various angles of attack. The method then is applied to a typical airfoil used in
subsonic cruise missile control surfaces.

Keywords: acrodynamics. panel method. vortex method. random walk method.
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1 INTRODUCAO

O comportamento fisico dos fluidos sempre despertou especial interesse e curiosidade
da humanidade. O entendimento do homem em relacdo a mecéanica dos fluidos vem
crescendo continuamente em razao do aumento da complexidade das aplicagoes deste
campo. Seja observando o movimento de um rio, as ondas se propagando nos mares,
as brisas leves sobre as planicies ou violentas tempestades devastadoras, o homem vem

demonstrando interesse em desvendar e descrever os fendmenos envolvidos.

Desde o advento da agricultura, com a necessidade de irrigagdo de grandes areas para
cultivo, vem-se tentando dominar o fenémenos fisicos que envolvem o movimento dos fluidos
e utiliza-los em seu favor. A forte relagdo do homem com o mar levou ao desenvolvimento
de embarcagoes elaboradas, o que demandou desenvolvimento de formatos de cascos mais
eficientes no contexto da hidrodinamica e, posteriormente, a propulsao a vela. Tais avangos
permitiram o desenvolvimento das primeiras talassocracias e a presenca humana em todo
o globo. Mais tarde, a invencao de moinhos de vento permitiu a extracao de energia do

vento para movimentagao de maquinas que facilitaran o trabalho.

O surgimento do pensamento cientifico permitiu a sistematizacao do conhecimento
de maneira mais formal, e posteriormente a primeira revolugdo industrial impulsionou
fortemente o desenvolvimento da mecanica dos fluidos. Em particular, o surgimento da
maquina a vapor possibilitou o desenvolvimento de todo tipo maquinas, dispositivos e
sistemas mecanicos que criaram novas areas de estudo, tais como o comportamento dos

fluidos de trabalho, arrefecimento, lubrificagao, pneumaética, etc.

O antigo sonho do homem de ganhar os céus de maneira similar aos passaros
ocasionou a cria¢ao do campo de estudo denominado aerodindmica, sendo George Cayley
(1773-1857) considerado o primeiro cientista a entender os principios que regem o voo.
Otto Lilienthal (1848-1896) deu outro passo importante para conquista do voo. Limitado
pela tecnologia de seu tempo, projetou, construiu e operou aparelhos mais pesados que o

ar na atmosfera.

O desenvolvimento de motores de combustao interna suficientemente leves permitiu
a criacao das primeiras aeronaves com propulsao, no comeco do século XX. Em consequéncia,
o estudo do escoamento ao redor de corpos ganhou importancia no ramo da aerodinamica.
Comecgam a surgir as primeiras teorias visando prever o comportamento do ar neste

contexto, em especial estudos sobre camada limite e turbuléncia.

As duas grandes Guerras Mundiais resultaram em grande avango na mecanica dos
fluidos. A busca pela supremacia aéra e, portanto, de aeronaves com desempenho cada

vez melhor resultou em caracteristicas aerodindmicas mais refinadas. Da mesma forma, a
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necessidade por artilharia com alcance cada vez maior demandou avancos em estudos de
balistica. O advento de aeronaves transonicas, de misseis e de foguetes exigiu novos esforcos

na teoria e na area experimental, ocasionando o surgimento da engenharia aeroespacial.

As equagbes matematicas que descrevem o movimento dos fluidos consistem basi-
camente na equacoes de conservagao de massa (continuidade), quantidade de movimento
(Navier-Stokes) e energia (1* Lei da Termodinamica). As fortes nao linearidades presentes
nas Equacoes de Navier-Stokes impedem a obtencao de solucoes analiticas, exceto para
uma classe limitada de problemas onde as hipéteses permitem simplificacao das equagoes.
Assim, deve-se recorrer a solugdes numéricas, as quais ganharam espacgo com o surgimento
da computacao cientifica. Tais métodos consistem em transformar as equagoes diferenciais
parciais em sistemas equagoes algébricas que podem ser resolvidas por métodos conven-
cionais. Neste contexto, pode-se citar o Método dos Volumes Finitos e o Método das
Diferencas Finitas, os quais lancam mao da discretizacdo do dominio em estudo e buscam
resolver localmente as equagoes de conservagao para regioes diminutas que compoem a
geometria discretizada. Entretanto, a resolu¢ao das Equagoes de Navier-Stokes mostra-se
computacionalmente impraticavel para a maioria dos problemas praticos de engenharia,
demandando frequentemente a ado¢ao de modelos de turbuléncia que simplificam a solucgao

as custas de desvios da natureza fisica do problema.

Em alternativa aos métodos supracitados, este trabalho utiliza uma combinagao do
Métodos dos Painéis e do Método dos Vortices, sendo o primeiro responsavel por resolver
o escoamento potencial e o segundo responsavel por simular a evolu¢ao do escoamento

pela discretizacao do campo de vorticidade.

1.1 Motivacao

O constante avanco da industria de defesa tem exigido a criacdo de meios e
dispositivos cada vez mais sofisticados. Por essa razao, nagoes tém investido cada vez mais
no desenvolvimento de equipamentos com elevado nivel de confiabilidade e desempenho
no intuito de preservar sua soberania e seus interesses, aumentando sua capacidade de
dissuasao e de resposta a eventuais agressoes. Assim, a projecao de poder de forma remota
garante vantagem estratégica relevante, traduzindo-se na capacidade de neutralizar meios

e instalacoes a partir de grandes distancias.

Nesse contexto, a utilizacao de misseis de cruzeiro subsonicos contra alvos terrestres
ou maritimos tem grande importancia num eventual cenario de conflito em tempos moder-
nos. Tratando-se de dispositivos que voam na atmosfera, mostra-se de suma importancia o
estudo das caracteristicas aerodinamicas destes equipamentos a fim de obter configuragoes

com desempenho superior.

A Figura 1 abaixo mostra a configuracao tipica de um missil subsénico. Dentre os
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elementos mostrados, destacam-se as aletas, sendo estas responsaveis por dar estabilidade,

direcao e controle ao aparelho.

Figura 1 — Configuragao tipica de um missil subsonico com aletas do tipo Folding-Fin.
Fonte: Pagina da Alamy.!

Assim, o escoamento ao redor destas estruturas é responsavel por gerar as forgas
aerodinamicas que comporao as equacoes do movimento do missil. Estas estruturas sao
especialmente projetadas conforme seu propésito, possuindo usualmente um formato
esbelto de forma a minimizar a for¢a de arrasto, além de uma geometria e orientagao (em

relagdo ao escoamento) convenientes para gerar sustentagao.

Anderson(5), Phillips(6) e Gudmundsson(1) fornecem metodologias oriundas da
teoria da asa finita de Ludwig Prandtl para prever as caracteristicas de uma asa tridimen-
sional a partir das caracteristicas de um perfil bidimensional, bem como a influéncia de
uma estrutra em outra localizada mais a jusante no escoamento. Assim, os métodos desen-
volvidos neste trabalho se concentram no escoamento ao redor de perfis bidimensionais,
uma vez que este escopo mostra-se suficiente para prever as caracteristicas aerodinamicas

de um missil no ambito do projeto conceitual.

1.2 Descricao do problema

As forcas geradas pelo escoamento ao redor de um corpo se originam na mudanca
da quantidade de movimento. Num outro ponto de vista, as forcas de resultantes da
distribuicao de pressao ao redor do aerofélio, além das tensoes de cisalhamento decorrentes
da viscosidade do fluido, resultam num carregamento ao redor do corpo que, se integrado
sobre todo o corpo, resulta nas forcas de sustentacao e arrasto, além dos momentos

relacionados. A resultante na direcao normal ao escoamento é denominada sustentacao,

! Disponivel em: <www.alamy.com>. Acesso em 10 de fevereiro de 2023.
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enquanto a resultante no sentido paralelo ao escoamento é denominada arrasto. Essas

forgas sao ilustradas na Figura 2 abaixo:

Velocidade

Figura 2 — Forcas e momentos atuantes em um aerofélio. Fonte: adaptado de Gudmunds-
son(1).

E importante ressaltar que, para esta classe de problemas, as velocidades, dimensdes
e propriedades do fluido envolvidas resultam num escoamento onde as forcas de inércia sao
preponderantes sobre as forgas viscosas. Tal situacao se traduz num elevado nimero de
Reynolds. Assim, no escoamento analisado, a influéncia das forgas viscosas se restringe a
uma regidao diminuta, inicialmente descrita por Prandtl em sua Teoria da Camada Limite.
Quanto mais elevado for o nimero de Reynolds, menos espessa sera a Camada Limite. A
relacdo entre o cisalhamento e a viscosidade (Lei de Newton para viscosidade) pode ser

obtida conhecendo-se o perfil de velocidade dentro da camada limite.

Embora nao esteja no escopo do presente trabalho, a Teoria da Camada Limite
busca obter este perfil de velocidade aplicando as condig¢oes de contorno para essa regiao,
sendo estas a condi¢do de nao deslizamento na superficie e a condi¢ao de escoamento livre
na fronteira da Camada Limite. Assim, as forcas atuantes no aerofélio, resultantes da
influéncia da distribuicao de pressao e das tensoes de cisalhamento, podem ser calculadas
através dos campos de pressao e de velocidade, que por sua vez sao obtidos a partir da

solugao das equacoes de governo.

E intuitivo verificar que, para que um aerofélio gere sustentacio, o somatério das
forcas (majoritariamente forgas de pressao) atuantes em sua superficie inferior (intradorso)
deve ser diferente daquele atuante em sua superficie superior (extradorso). Tal condigao é
atingida quando ha assimetria no escoamento, seja pela orientacdao do aerofélio em relagao
ao escoamento (dngulo de ataque - ), seja pela geometria do préprio aerofdlio, ou ainda

por uma combinagao destes efeitos. Ambas as situagoes sao ilustradas na Figura 3.
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Figura 3 — Distribuicao assimétrica de pressao no intradorso e no extradorso para aerofélios
simétricos e assimétricos. Fonte: Miller(2).

As formas adimensionalizadas das forcas de sustentagao e de arrasto sdo denomi-
nadas coeficientes de sustentagao (Cp) e de arrasto (Cp), respectivamente, e a obtengao
destes coeficientes para uma determinada faixa de angulos de ataque é usualmente o
objetivo de trabalhos no campo da aerodindmica. Variagoes tipicas dos coeficientes de

sustentacao e arrasto em fungdao do angulo de ataque sao mostradas na Figura 4:

Cl vs Alpha Cd vs Alpha
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Figura 4 — Variacao tipica de C, e C'p em fun¢ao do angulo de ataque a. Fonte: Airfoiltools.

Na figura acima pode-se observar uma variacao aproximadamente linear do coe-
ficiente de sustentagao para uma faixa substancial de angulos de ataque. Entretanto, a
partir de certo valor de «, a curva passa a ter um formato nao linear, ocorrendo uma
brusca reducao no C, acompanhada de um aumento no Cp. Tal comportamento se

deve aos efeitos viscosos, onde dissipagao da quantidade de movimento do fluido aliada
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a um gradiante adverso de pressao causa reducao gradual da velocidade do escoamento
dentro da camada limite até que ocorra o descolamento deste escoamento da superficie do
corpo, fenémeno conhecido com estol. Para escoamentos com altos nimeros de Reynolds, a
separagao ocorre mais tardiamente. Uma maneira de atrasar o estol é induzir uma transigao
da camada limite laminar para a camada limite turbulenta, esta tltima possuindo maior
quantidade de movimento em relagdo a primeira e, portanto, resistindo por mais tempo ao
decréscimo de velocidade induzido pelos efeitos ja mencionados. A Figura 5 abaixo ilustra
as trés regides existentes no escoamento ao redor de corpos onde os efeitos viscosos sao

relevantes: camada limite laminar, camada limite turbulenta e esteira separada.

Ponto de transigdo
de CL laminar para Ponto de Esteira
turbulenta

CLlaminar CLturbulenta - separada

separacao

dv/d

%_‘_— oo _s

Figura 5 — Caracteristicas do escoamento no interior das camadas limites laminar e turbu-
lenta e da regido separada. Fonte: adaptado de Gudmundsson(1).

De forma distinta do cendrio acima, para alguns casos, tais como aerofélios com
raios do bordo de ataque relativamente pequenos, os fenomenos de separagao associados a
viscosidade podem se originar em regioes mais a montante no escoamento. Nesses casos,
a separacao do escoamento forma uma bolha de recirculacao, sendo que posteriormente
o escoamento se prende novamente a superficie, nao ocorrendo necessariamente o estol,
conforme mostrado na Figura 6. Entretanto, com o aumento do dngulo de ataque, a bolha
de separacao pode se estender por uma regiao suficientemente grande da superficie do
aerofélio, ocasionando o estol. Os casos de separagao do escoamento discutidos até agora

sao mostrados na Figura 7.
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Camada de cisalhamento separada

Regido de recolamento

Bolha de separacgdo

Figura 6 — Formacao de bolha de separacao no aerofélio. Fonte: adaptado de Gudmunds-
son(1).

Estol de bordo de fuga Bolha curta no bordo de ataque  Bolha longa no bordo de ataque

/ (£ 9 [ 5 oL
ri 7 7

Figura 7 — Tipos de estol e seus efeitos na curva C'p x «. Fonte: adaptado de Gudmunds-
son(1).

1.3 Descricao do trabalho

O presente trabalho busca simular o escoamento ao redor de corpos utilizando o
Método dos Vértices em conjunto com o Método dos Painéis. O Método dos Painéis é
utilizado para obter a solugao do escoamento potencial, aplicando a condi¢ao de contorno
de impenetrabilidade na superficie do aerofdlio. Para tal, a geometria do aerofélio é
discretizada em painéis compostos por elementos de singularidades que satisfazem a
equagao de Laplace. Serdao utilizados elementos de vortices, tendo em vista que esses sao
adequados para simular corpos que geram sustentagao. Uma vez encontrados os valores de

vorticidade que satisfazem as condig¢oes de contorno, vortices discretos originados a partir
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destes valores sao liberados na regiao rotacional, passando a sofrer deslocamentos por meio
da conveccao?, devido a velocidade induzida pela vorticidade dos painéis e também pelos
vortices livres presentes na esteira. Além da acao da conveccao, o campo de vorticidade

também se difunde por influéncia da viscosidade.

A conveccao dos vortices discretos é calculada pela influéncia de todos os vértices
da nuvem e também pela influéncia dos painéis, enquanto para a difusao sera utililizado o
Método do Avan¢o Randémico (MAR).

Dado que vértices pontenciais induzem um campo de velocidade singular préoximo
de sua origem, os vortices discretos serao modelados, no presente trabalho, como vortices
de Lamb, visando garantir que a velocidade tenha um valor finito em todos os pontos.
De posse do campo de velocidade, o campo de pressao é obtido e, consequentemente, as
forcas atuantes no corpo podem ser calculadas por meio de integracao numérica. Tendo
sido atingido o regime permanente, é calculado o campo de velocidade utilizando-se a Lei
de Biot-Savart para relacionar a vorticidade nos painéis e na esteira livre a velocidade em

todo dominio analisado.

1.4 Objetivos

A metodologia tradicional de resolucao das equagdes de governo por meio da
discretizacao do dominio e aplicagao de métodos numéricos tais como Método dos Volumes
Finitos possui diversas desvantagens, tais como difusdo numérica, necessidade de geracao
de malhas (o que pode se mostrar impraticavel para geometrias complexas) tempo de
execucao e necessidade de adocao de modelos de turbuléncia. Por essa razao, este trabalho
visa aplicar o Método dos Painéis e Vortices para resolver o escoamento ao redor de um
aerofélio em alternativa ao primeiro caso. No contexto do método dos Painéis e de Vértices,

os objetivos deste trabalho sao:

o Testar diferentes tipos de distribuicao de elementos singulares;
o Testar a influéncia do nimero de painéis na convergéncia do método;

o Testar a influéncia da distancia de nascimento dos vortices (distancia de difusao) e

do raio do ntcleo dos vortices discretos na convergéncia e no desempenho do método;
o Avaliar a convergéncia para diferentes quantidades de vortices nascentes por painéis;

o Avaliar a convergéncia ao utilizar-se um ntimero variavel de vortices nascentes por

painel, de forma a satisfazer localmente a razao de recobrimento selecionada;

Embora o termo "advecgao" seja mais adequado para descrever este fendmeno, o termo "conveccao" é
usualmente utilizado pelos autores em trabalhos que tratam do método dos vértices. Por esta razao,
o movimento advectivo dos vérties discretos serd tratado, no presente trabalho, como movimento
convectivo.
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o Obter as cargas atuantes no aerofélio apds convergéncia utilizando o método de
Lewis(7);

o Avaliar o comportamento da simulacao ao utilizar-se a condicao de Kutta na solucao

do escoamento potencial na primeira iteragao;

e Propor um método de geragao de geometria poligonal com maior discretizacao
nas regioes proximas aos vértices, em funcao dos maiores gradientes de pressao ali

existentes;

o Realizar testes no modelo pronto para determinar faixas adequadas para os parame-

tros de simulacao;
 Validar o modelo proposto para um aerofélio amplamente estudado (NACA 0012); e

o Aplicar o método a um aerofélio tipico de um missil subsénico para obtencao das

curvas dos coeficientes aerodinamicos.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Visando posicionar o presente trabalho no contexto da literatura atual, neste
capitulo é feita uma revisao bibliografica dos trabalhos cientificos relacionados ao escoa-
mento ao redor de aerofdlios. Para tal, sao citados trabalhos de simulagao numérica, bem
como experimentais, que versam sobre escoamentos externos ao redor de corpos, os quais

fornecem valiosa fonte de dados para comparagao e validacao de resultados.

Num primeiro momento, sao apresentados trabalhos que tratam do escoamento ao
redor de aerofdlios. Em seguida, sdo mostrados trabalhos relativos ao Método dos Painéis.

Por 1ultimo, é feita referéncia aos trabalhos que aplicam o Método de Vortices.

2.1 Escoamento ao redor de aerofélios

Conforme citado no capitulo anterior, as nao linearidades presentes nas equacoes
de Navier-Stokes impedem solugoes analiticas do problema do escoamento ao redor de
corpos. Entretanto, determinadas hipdteses permitem simplicagoes das equagoes, tais como
desconsideracao da viscosidade e compressibilidade e, consequentemente, consideracao do

fluido como irrotacional.

Naturalmente, tais hipéteses simplificadoras se restringem a determinada faixa de
aplicagdo. Em especial, pode-se citar a teoria do aerofélio fino, desenvolvida no comego
do século XX, como um exemplo de solucao analitica do escoamento ao redor de um
aerofélio que tem como base a teoria do potencial, a qual é tratada de forma extensiva em
Anderson(5), Abbott e Von-Doenhoff(8), Katz e Plotkin(9) e Pope(10).

O escoamento potencial ao redor de corpos de geometria arbitraria é estudado por
Hess e Smith(11) e Giesing e Smith(12). Schlichting e Gersten(13) fazem um tratamento

abrangente da teoria da camada limite.

No contexto de trabalhos experimentais, Abbott e Von-Doenhoff(8) apresentam
dados para intimeros aerofdlios da série NACA para ntimeros de Reynolds da ordem de
6 x 10°. Critzos, Heyson e Boswinkle(14) obtém caracteristicas aerodindmicas do aerofdlio
NACA 0012 para uma faixa de angulos de ataque de 0° a 180° para ntimero de Reynolds
de 1,8 x 10°. McCrosckey(15) e Ladson(16) investigam caracteristicas aerodinamicas do

perfil NACA 0012 por meio de ensaios em tuneis de vento subsonicos sob varias condigoes.

Em relagdo aos trabalhos ntimericos, Aydin, Calhgkan e Karagoz(17) realizam
simulagoes numéricas do escoamento incompressivel ao redor de diferentes tipos de aerofélios
utilizando vérias técnicas. Shan, Jiang e Liu(18) investigam a separagao do escoamento

sobre o aerofélio NACA 0012 a um angulo de ataque de 4° e nimero de Reynolds de
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10° através da resolugao direta das equagoes de N-S. Balakumar(19) realiza simulagoes
do escoamento sobre o perfil NACA 0012 para ntimeros de Reynolds de 5 x 10% e 10° e

angulos de ataque de 5% a 15°.

2.2 Meétodo dos Painéis

Martensen(20) faz uma das primeiras referéncias ao Método dos Painéis. Lewis(21)
aplica o método dos elementos de vortices para uma analise de uma série de sistemas de

engenharia no contexto da dindmica dos fluidos.

A aplicacao do Método dos Painéis demanda discretizacao da geometria a ser
estudada, além da selecao dos elementos de singularidade utilizados para modelar esta
geometria. A discretizacdo da geometria pode ser feita utilizando-se painéis retos ou curvos,
enquanto que os elementos de singularidade sao aqueles que satisazem a Equacao de
Laplace e suas condi¢oes de contorno. Uma vez que ha uma gama de possibilidades de
selecao de singularidades, bem como uma combinacao destas, além do tipo de distribuicao
ao longo do painel discreto, tal assunto tem sido objeto de estudo de intimeros trabalhos

na atualidade.

O Método dos Painéis ¢ minuciosamente descrito por Katz e Plotkin(9) com
aplicagoes em aerofdlios para varios tipos de discretizagdo da geometria e de distribuicao de
singularidades. Pereira, Silva e Bodstein(22) aplicam o Método dos Painéis para estudo do
escoamento potencial ao redor de um aerofélio. Pereira e Bodstein(23) aplicam o Método
dos Painéis com distribuicao quadratica de singularidade para escoamentos bidimensionais
ao redor de aerofélios. Pereira(24) estuda a distribuigao de singularidade de ordem superior

para resolucao do escoamento ao redor de aerofdlios.

2.3 Meétodo de Vortices

O método utilizado neste trabalho é classificado como método livre de malha pelo
fato de calcular o campo de velocidade a partir do campo de vorticidade. O campo de
vorticidade, por sua vez, pela geracao de uma nuvem de vortices discretos que nascem nos
painéis e se desolocam por meio da difusdo e da convecgao. Para relacionar o campo de

vorticidade ao campo de velocidade, utiliza-se a lei de Biot-Savart.

Rosenhead(25) tentou simular um escoamento utilizando discretizagdo por vértices
potenciais, entretanto obteve resultados instaveis devido as singularidades existentes. De
modo a evitar tais singularidades no vortice potencial, Spreiter e Sacks(26) utilizaram
a modelagem de um voértice discreto como voértice de Rankine e Chorin e Bernard(27)

modelam o vértice discreto como vértice de Lamb.
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Kamemoto(28) classifica o Método de Vértices em trés tipos bésicos conforme a
maneira como a vorticidade é gerada na superficie do corpo e transferida ao fluido. O
primeiro deles, o qual sera utilizado neste trabalho, utiliza ponto de separacao conhecidos.
Kamemoto(28) propoe ainda um modelo, baseado na aproximagao da camada limite, para
geragao de vorticidade na superficie. Clarke e Tutty(29) utilizam uma combinagao do
Método de Vortices e Método de Painéis, simulando os efeitos viscosos de difusao com o
Método do Avanco Randomico e os de conveccao com o Método da Velocidade de Difusao,

utilizando ainda um algoritmo de decomposicao para reducao do custo computacional.

Santiago(3) estudou a aplica¢ao combinada do Método dos Painéis com o Método
de Vortices para varias geometrias, utilizando discretizacao da superficie e distribuigoes
de singularidades de ordem superiores, além de explorar diferentes métodos para a etapa
difusiva, tais como Método do Avango Randémico (MAR), Método da Redistribuicao de
Vorticidade (MRV), Método da Velocidade de Difusao (MVD) e Método do Crescimento
do Nicleo Corrigido (MCNC). Santiago(3) explora ainda algoritmos de aglomeragao dos

vortices da nuvem para reducao do custo computacional.

2.4 Posicionamento do trabalho

O presente trabalho insere-se no contexto da aplicagdo do Métodos dos Painéis em
conjunto com o Método de Vortices, onde os vortices discretos sao modelados por vortices
de Lamb, e seu deslocamento difusivo é modelado pelo Método do Avanco Randémico. E

feito um estudo para selecao do niimero de painéis que compoem o corpo discretizado.

A etapa concernente ao Método dos Painéis é fortemente baseada na metodologia
apresentada por Katz e Plotkin(9), que explora diferentes ordens de discretizagao e
distribuicao de singularidade para obtencao do escoamento potencial. Este trabalho utiliza

a discretizacao por painéis retos e distribuicao linear de vorticidade para esta etapa.

A etapa de nascimento dos vértices é fundamentada no trabalho de Santiago(3), que
apresenta uma formulacao da geracao de vorticidade baseada na solugao por similaridade
da equacao do movimento difusivo. Entretanto, este trabalho aplicara uma distribuicao de
vortices nascentes variavel em funcao do tamanho dos painéis que compoem a geometria
discretizada, a fim de testar sua influéncia na convergéncia. Tal proposta deve-se ao fato
da discretizagao tipica de um aerofélio resultar em painéis cujos comprimentos variam de
forma significativa ao longo do perimetro do aerofdlio, e tal diferenca nos comprimentos
é levada em conta ao definir-se a quantidade de vértices nascentes por painel. Assim,
propoe-se testar o comportamento da simulacao quando os vortices nascentes apresentam

uma distribuicdo menos heterogénea ao longo do aerofélio.

O movimento convectivo é baseado no deslocamento dos vértices discretos por

meio da integracao no tempo pelo método Adams-Bashforth, que tem influéncia das
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velocidades geradas por todos os vortices da nuvem, além do escoamento incidente e
singularidades que compoem a superficie do corpo. Na etapa convectiva, por ser a mais
custosa computacionalmente devido ao elevado niimero de operagoes, sera utilizado o
algoritimo desenvolvido por Carrier, Greengard e Rokhlin(30) para aplicacao da Expansao

em Multipolos Adaptativa.

De forma a mitigar ou reduzir efeitos causados por singularidades, bem como
baseando-se nos trabalhos de Santiago(3), Silva(31) e Cabrera(32), este trabalho faz uso
de subpanéis para calculo das velocidades induzidas por vortices discretos nos pontos
de controle nos casos em que estes estejam préximos. Ainda no contexto de redugao de
efeitos de singularidades, vortices que cruzam parcialmente a superficie do corpo tém sua

vorticidade e raio do nicleo corrigidos para contemplar tal situacao.

Buscando acelerar a convergéncia do método, este trabalho utiliza a solu¢ao poten-
cial implementando a condi¢ao de Kutta na primeira iteragao, buscando avaliar a influéncia

de tal metodologia no alcance do regime permanente.

Para a etapa difusiva, este trabalho aplica o Método do Avanco Randoémico para

obtencao do movimento de difusao.
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3 MODELAGEM MATEMATICA

Para que se possa definir uma estratégia de solugdo para o problema em questao, o
fendmeno fisico deve ser descrito por equagdes matematicas, considerando-se as hipoteses
simplificadoras que atendam o grau de representatividade julgado adequado. Tal descrigao
matematica do problema deve ser obtida levando-se em conta as ferramentas disponiveis
para resolucao das equagoes resultantes, bem como nivel de acuracia pretendido, além dos

custos computacionais envolvidos.

A aplicacao do simultdnea dos Métodos dos Paineis e do Método dos Vortices lanca
mao da solucao do escoamento potencial para o primeiro e da dinamica da vorticidade
para o segundo. Neste sentido, a cada passo do tempo, as condigoes de contorno de
impenetrabilidade impostas aos pontos de controle painéis que compoem a geometria
discretizada do corpo resultam em uma distribuicdo de vorticidade que se traduz na
geracao vortices discretos que sao introduzidos ao escoamento e dao origem a uma nova
configuracao. Tais vortices sdo deslocados no espaco e tempo por meio da conveccao e da

difuséo.

A vasta maioria dos problemas relacionados a mecanica dos fluidos busca obter os
campos de velocidade e pressao como solucao das equacoes de governo. O presente problema
nao ¢é diferente, e as equagoes de governo para o escoamento incompressivel consistem na
equacao da conservacao de massa e de conservagao de quantidade de movimento, ou seja,

equacgoes da Continuidade de Navier-Stokes:

V-u"'=0 (3.1)

Du* Ou*

Dt~ ot

onde u* é o campo de velocidade, t* é o tempo, p* é a pressao absoluta, v* e p* sao a

1
+u* - Viut = ——V*p* + vV*2u® (3.2)
p

viscosidade cinematica e massa especifica do fluido, respectivamente. Todas as grandezas
descritas nas Eqgs. acima estdo em sua forma dimensional. E conveniente utilizar as
Equacgoes de governo em sua forma adimensional, visando reduzir o nimero de simulagoes

realizadas. Para tal, deve-se utilizar as seguintes variaveis adimensionais:

V* t*"Uso u*

— — e
c c Us

*
P p

PUs

onde U, e ¢ sdo a velocidade caracteristica e o comprimento caracteristico, respectiva-
mente. Desta forma, obtém-se as Equacoes da Continuidade e de Navier-Stokes na forma

adimensional:
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V-u=0 (3.3)
1
Re

Du_au

E—E—i—u-Vu:—Vp—i—

Vu (3.4)

onde Re = U,.c/v é o nimero de Reynolds. O sistema de equagdes acima esta sujeito as

seguintes condi¢oes de contorno:

« u = 0 na superficie do corpo (condigbes de impenetrabilidade e de ndo escorrega-
mento); e

e ||u|| = 1, no infinito.

Uma vez que trata-se de um problema em regime transiente, ¢ necesséario especificar
ainda a condigdo inicial, que consiste em |[u|| =0em ¢t =0 e ||u|| =1 em ¢t = 0", para

toda a regiao do fluido.

3.1 Equacao de Transporte da Vorticidade

Usualmente as modelagens que fazem uso do Método de Voértices utilizam a
formulacao das Equagoes de Navier-Stokes em termos da vorticidade, a discretizacao
da vorticidade em lugar da discretizagao da velocidade, além da lei de Biot-Savart para

correlacao entre os campos de vorticidade e de velocidade.

Batchelor(33) apresenta vantagens e desvantagens a respeito da representagao de
um escoamento por seu campo de vorticidade em vez de seu campo de velocidade. O vetor
vorticidade w é definido como sendo o rotacional do vetor velocidade u, ou seja, w = V x u.
Assim, a Equacao de Transporte da Vorticidade é obtida tomando-se o rotacional da
Equacao de Navier-Stokes (Eq.3.4):

D 1
—w—a—w—iru-Vw:w-Vu—l—f

2
Dt Ot Rev w (3.5)

Segundo Batchelor(33), os termos da equagdo acima representam os seguintes
fenémenos:

e Ow/0t - variacao local da vorticidade;

e u- Vw - transporte convectivo de vorticidade;

éVQw - transporte difusivo de vorticidade; e

e w- Vu - esticamento e deformacao das linhas de vorticidade.
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Assim, para o caso bidimensional, w torna-se um escalar:

ow
X V= v 3.6
ot Re (3.6)
Ao comparar a 3.5 com a 3.6, pode-se obervar que o termo w - Vu torna-se nulo
no escoamento bidimensional. Uma vez que a turbuléncia é um fendmeno intrinsicamente

tridimensional, tal fato representa limitagao na modelagem de escoamentos turbulentos.

3.2 Relacao entre vorticidade e velocidade: Lei de Biot-Savart

Uma vez que a solucao da Equacao de Transporte de Vorticidade resulta no campo
de vorticidade, é necessario buscar uma forma de relacionar este ao campo de velocidade,

tendo em vista que este ultimo permite determinar os carregamentos no corpo.

A Lei de Biot-Savart cumpre esse papel. O campo de velocidade, no regime
incompressivel, induzido pela vorticidade distribuida em uma regiao finita é apresentado
por Batchelor(33):

/// r _||rr ; (:|)|<3r”t) V) (3.7)

3.2.1 \Velocidade gerada por um vértice discreto

No caso de um filamento de vorticidade, onde a vorticidade esta concentrada em
um nucleo cuja drea da sec¢ao transversal tende a zero, o filamento é denominado filamento
sigular de vorticidade. Para um filamento singular de vorticidade com circulacao constante

I', a 3.7 torna-se:

1 (r—r’) x dI(r’)
" 4%4& r—r[P (3.8)

onde dl é o vetor tangente a curva que representa o filamento de vorticidade. Se o filamento
for uma linha reta, para o caso bidimensional, é denominado vértice potencial. A velocidade
na dire¢ao 0 (sentido anti-horéario) induzida por um vértice potencial na circulagao horaria

é:

r
u(r) =———, =|Ir 3.9
()= =]k (39
Para um vortice localizado no ponto P(zg, o), a Eq. acima pode ser escrita em

coordenadas cartesianas da seguinte forma:
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r (Y — w) o
u(r) = — , na direcao x 3.10
) 2m (x — o) + (¥ — vo)? ¢ (3.10)
T _
v(r) = —— (z = o) : na direcao y (3.11)

21 (. — 20)? + (¥ — 4o)?

Nas Egs. 3.10 e 3.11 acima, pode-se observar existéncia de singularidade nas
proximidades do centro do vértice, onde as velocidades tendem ao infinito. Entretanto, tal
fendmeno nao corresponde a realidade fisica e, portanto, a velocidade induzida por um

vortice discreto deve ser modelada.

3.2.1.1 Modelagem da vorticidade

Neste trabalho, o vortice discreto serda modelado como vortice de Lamb, o qual é

descrito conforme a Figura 8 abaixo:

------ Wortice Singular (Potencial)
— Yortice de Lamb

r

Figura 8 — Vértice de Lamb (fonte: Santiago(3))

Os campos de vorticidade e velocidade induzidos pelo vortice de Lamb sao dados

por
r r?
w(r) = —We:rjp< — 02> (3.12)

2rr

r r? L
u(r) = —5—|1—exp| — — ||, na diregio 6, (3.13)
o

onde r? = (z — z0)* + (y — yo)* e [ é positivo no sentido hordrio. O campo de velocidades

em coordenadas cartesianas é dado por
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Fy—yol 7
U= — —exrp| — —
27 r? P o2

Fx—xol r?
V= —— —exp| — —
2 r? p 02

(3.14)

(3.15)

3.2.2 Velocidade gerada por uma folha com distribuicao continua de vortici-

dade

Outro elemento de vorticidade pertinente para o presente trabalho é a folha de

vorticidade. As velocidades induzidas por uma folha de vorticidade com distribuigao

constante de vorticidade por unidade de comprimento () sdo dadas por:

u = %(92 — (91)

Y <7“2>
v=—In|—
2 r1

onde 61, 05, 11 e ry sao dados mostrados na Figura 9 abaixo:

4+ P(Ly)

ri
rz

! | B
X7 X3

(3.16)

(3.17)

Figura 9 — Velocidade induzida no ponto P por uma folha de vorticidade (fonte: Katz e

Plotkin, 2008)

3.2.3 Velocidade gerada por uma folha com distribuicdo linear de vorticidade

De maneira similar a secao anterior, uma folha de vorticidade pode possuir uma

distribuicao linear de vorticidade, tendo, portanto, valores diferentes de vorticidade v em

seus extremos. Neste caso, as velocidades induzidas sao dadas por



Capitulo 3. Modelagem matemdtica 45

Yy (r-—m ro\ | (xe —21) + (v2 — 1) (@ — 21)
v — iz —x) + (e — ) — 1’1)ln<7°1>
27 (xy — 1) ro
Y (Y2—7\|T2—T1
+27r<x2 — :Jc1> l y (6 - 01)] 319

3.3 Escoamento Potencial

Neste trabalho, o escoamento ao redor do corpo seréd dividido em duas regioes: uma
regiao onde é considerado inviscido e irrotacional; e uma regiao em que os efeitos viscosos
sao relevantes. No contexto do escoamento ao redor de corpos esbeltos, este pode ser
considerado predominantemente inviscido e irrotacional. Este escoamento é denominado
escoamento potencial, e configura um ponto de partida para a aplicagdo do método dos

painéis e vortices.

Para solucao do escoamento potencial, o qual pode ser tratado como inviscido,
irrotacional e incompressivel, pode-se introduzir a funcdo potencial de velocidade P,
definida como u = V®. Assim, a Equacao da Conservagao de Massa assume a forma da

Equacao de Laplace.

V20(r) =0 no fluido (3.20a)

0P -
Vo&(r) -n= o 0 na superficie do corpo (3.20b)
Lim[VO(r, 1) =1 no infinito (3.20c)

O campo de velocidade é obtido como

0P
0P
= 21
v o (3.21b)

Considerando a Figura 10, as condigoes de contorno 3.20b e 3.20c se aplicam as

superficies Sg e S, respectivamente.

Sejam as fungoes escalares ®; e ®5, o vetor u no teorema da divergéncia pode ser
substituido por pelo vetor ®;V®y; — &,V P;. Assim,
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Figura 10 — Nomenclatura para definicao do problema de escoamento potencial (fonte:
Katz e Plotkin, 2001)

/u -ndS = / V-udV (3.22)

S \%4

/(¢1vq>2 — ®,VP)) - ndS = / (B, VZDy — &, V2D))dV (3.23)
S 1%

onde S = Sp + Sy + S.

Pode-se arbitrar &; = 1/r e &3 = ® onde ® é o potencial do escoamento de interesse

em V e r é a distancia de um ponto P(x,y, z) conforme Figura 10.

No caso em que o ponto P estd localizado fora da regiao compreendida por V, &,

e &, satisfazem a equacao de Laplace, e a Eq. 3.23 torna-se

1 1
/ <V<I> — @V) -ndS =0 (3.24)
s \T T

E de interesse o caso onde o ponto P est4 localizado dentro da regido V. Para tal,
o ponto P deve ser excluido da regiao de integrcao e é envolvido pela esfera de raio e. Fora
da esfera e na regiao restante de V' o potencial ®, satisfaz a equacao de Laplace. De forma

similar, V2®5 = 0. Assim,

1 1
/ (vq> - cw) .ndS =0 (3.25)
S+tesfera e r r

Introduzindo-se um sistema de coordenadas esféricas com origem em P, temos que
n=—-e, n-V®d=—-90/0r e V1/r = (1/r?)e,. Logo, a Eq. 3.23 torna-se
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100 @ 1 1
_/ (‘9 + 2) ds +/ (V@ . CI)V) -ndS = 0 (3.26)
esfera e r or r sA\T r

Fazendo € — 0, o primeiro termo na primeira integral da equacao acima torna-se

nulo, e a esta resulta em

- / (i) d5 = —dnd(P) (3.27)
esfera e r

Assim, a Eq. 3.23 torna-se
O(P) = 1/ 1V<I> — @V} ndS (3.28)
4 Jg \r r '

A equagao acima fornece o valor do pontencial ®(P) em qualquer ponto do escoa-
mento em funcao de ® e 9P /0n na superficie S. Numa situagdo em que o escoamento de

interesse ocorra dentro da fronteira de Sp e o potencial resultante é ®; , temos

0= L <1vq>i - <I>N1> -ndS (3.29)
T

A Jg, \T

Somando a Eq. 3.27 a Eq. 3.23, obtemos uma equagao que inclui o potencial interno

B(P) = /S [1V(q> _ ) — (@ — @i)vll  ndS

" ar

r r
1 1 1
- (VCD - @V) -ndS (3.30)
AT J o450 \T r
definindo ainda
O (P) = 1/ 1V(IJ - @Vl ndS (3.31)
N An Jo \r r '

e considerando que a regiao da esteira é suficientemente fina de forma que 0®/0n é
constante através da mesma e, portanto, ndo existem cargas aerodinamicas suportadas

pela esteira, temos que
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1 1 1
1 1

—— [ ®n-V-dS+ 0. (P) (3.32)
AT Js,, r

Assim, a Eq. 3.30 fornece o valor de ®(P) para todo o dominio em termos de ¢ e
0®/0n na fronteira e o problema agora consiste na determinacao dessas grandezas. Em
outras palavras, o problema de dindmica dos fluidos se resume a obter a distribuicao de
elementos de singularidade apropriada de forma que a condi¢ao de contorno na Eq. 3.20b

seja atendida.

Katz e Plotkin(9) apresentam uma solugao envolvendo fontes e dipolos. A diferenca
entre o potencial através da fronteira é definida como —pu = ® — ®; (dipolo) e a diferenga
entre as derivadas do potencial através da fronteira é definida como —o = 9®/0n —0P;/on

(fonte). A situagao é ilustrada a Figura 11.

a0
® an
Sp
g 9,
an

Figura 11 — Potencial de velocidade préximo ao contorno (fonte: Katz e Plotkin, 2001).

A Eq. 3.30 assume a seguinte forma:

1

21 Sg

1

laln r— ugl(ln T)] dsS — — /s ,uaan(ln r)dS + @ (P) (3.33)

d(P) o

A equacao acima nao possui solugao tnica, devendo ser adicionada outra hipotese
a fim de obter-se unicidade de soluc¢ao. Usualmente, para o caso 2D, as condig¢oes de Kutta

e de conservacao de vorticidade sao utilizadas.

Para aplicacao do método dos painéis utilizando-se a Eq. 3.30, devem ser seleciona-

dos:

e tipo de condi¢ao de contorno: Neumann ou Dirichlet;
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» tipo de singularidade: fonte, dipolo, vértice ou uma combinacao destes;
o tipo de distribuicao de singularidade: pontual, constante, linear ou quadratica; e

» geometria do painel discretizado: plano ou curvo.

3.4 Dinamica da Vorticidade

3.4.1 Nascimento dos vortices

Conforme dito anteriormente, a distribuicao de vorticidade em cada painel obtida
por meio do método dos painéis é difundida para a esteira viscosa. Inicialmente, deve-se
determinar a quantidade de vortices por painel e ainda sua posicao de nascimento. O
processo difusivo inicia-se na superficie (y = 0). Considerando que, na superficie, u = 0
e consequentemente o termo convectivo é nulo, a equacao de transporte da vorticidade

passa a ser:
Ow Pw  Pw
Y e e 34
ot y<8x2+8y2> (3:34)

Uma vez que w para o caso bidimensional e a equagao da continuidade sao,

respectivamente

Jdv  Ju
ou  Ov

Substituindo na 3.34, temos

o P (00 o0\ P () 00 (ou) |0 () 0t (o)
0x2  022\0x Oy) 0x2\0z OyOx\ox) 0x2\0x oy? \ Ox '
Sabendo que, na superficie, y = v = 9v/dz = 0, temos que 9*w/dz? = 0. Logo, a

3.34 e suas condigoes de contorno, tornam-se

Ow 0w
Ow _ (@)
I/ay (x,y=0,t>0) = 5t (3.38Db)
w(z,y = 0o,t >0) =0 (3.38¢)

w(z,y>0,t=0)=0 (3.38d)
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O Problema de Valor de Contorno (PVC) acima fornece o equacionamento para

difusao da vorticidade préximo a superficie do painel.

A solugao do PVC por similaridade é apresentada por Santiago(3) para obtencao da
distancia de difusao. Tal solucao serda omitida aqui, sendo reproduzido somente o resultado.

A distancia de difusdo sera utilizada para célculo do raio dos vértices de Lamb.

6n|99,53% = 2.83V vot (339)

O raio dos vortices discretos gerados pode ser calculado considerando a area gerada
pelo comprimento do painel e a distancia de difusao, da forma oy = 1/dA/m, sendo a éarea
0A = on Al = 2.83vritAl. Tais parametros sdo mostrados na Figura 12, que ilustra o

nascimento de dois vortices em um painel arbitrario.

pontos de
controle

painéis

Figura 12 — Nascimento de vértices na superficie do painel. Fonte: Santiago(3)

Definindo-se a razao de aspecto R para a area de difusdo 6A como R = Al/§,, e
considerando ainda que para um aerofélio cuja corda tem comprimento unitario pode-se

aproximar o valor de Al como Al =2/N, onde N é o niimero de painéis, temos que

R= ;(2.83\/7&)_1 (3.40)

Definindo-se ainda L como o nimero de vértices por painel e h como a distancia

entre os centros dos voértices discretos gerados, temos que
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h=Al/L (3.41)

Al
oo =\/0A/T = N (3.42)
v ()2 .

Igualando as 3.40 e 3.43, Santiago(3) fornece uma aproximagao considerando
0t = kAl, onde k = 1, resultando na seguinte expressao para o nimero de vortices discretos

por painel.

22 Re 1 13
L= l : N(}l/%)ﬁt] (3.44)

Assim, definido o pardmetro h, pode-se obter o nimero L de vértices discretos por
painel, o raio do nicleo dos vértices e a distancia de difuséo d,. E importante ressaltar
que, uma vez que o parametro h/og representa o grau de recobrimento entre os nicleos,
este deve ser cuidadosamente controlado, pois guarda grande relacdo com a convergéncia

do método.

O comprimento médio do painel (Al) de um aerofélio com comprimento unitério
pode ser aproximado por 2/N, resultando em vértices nascentes com raio oy constante
ao longo de toda a fronteira do aerofdlio. Entretanto, para um aerofélio gerado por
meio da utilizacado de coordenadas polares para obtencao das coordenadas dos painéis, o
comprimento dos painéis tende a apresentar enorme variagao, tendo em vista que este

método busca refinar as extremidades do aerofélio (bordo de ataque e bordo de fuga).

De fato, para um aerofélio NACA0012 discretizado em 180 painéis, o painel de
maior dimensao tera comprimento cerca de 57 vezes maior do que aquele com menor

dimensao. Esta caracteristica pode ser ilustrada pela Figura 13.

Uma vez que é fixo o raio dos vortices nascentes por painel, é proposto que o
numero de vortices por painel varie visando-se atender localmente a taxa de recobrimento
citada na secao anterior. Assim, uma proposicao deste trabalho é testar a influéncia da
variagao das quantidades de vortices nascentes ao longo dos painéis na convergéncia da
solucao numérica, comparando-a com a solucao obtida considerando-se niimero constante

de vortices.

Para tal, sera utilizada uma forma da Eq. 3.44 individualizada para cada painel,

ou seja
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Variacdo do comprimento dos painéis ao longo do perfil NACA 0012 com 180 painéis
60 L L L ! L L ! L

comprimento

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
NUmero do painel

Figura 13 — Variacao do comprimento dos painéis ao longo do perimetro do aerofélio
NACAO0012 (normalizado em relacao ao comprimento do menor painel). Fonte:
acervo proprio.

2 1/3
I [Nﬂr RQ)J (3.45)

8 (]'L/O'()

A Eq. 3.45 acima busca tornar mais homogénea a distribuicao de vértices nascentes
ao longo do perimetro do perfil estudado. De maneira analoga, pode-se implementar uma
distribuicao de voértices nascentes onde a relagdo é entre o nimero de vortices nascenes em
um painel e o comprimento deste painel é linear. Embora qualquer valor, a pricipio, possa
ser utilizado, recorre-se a Eq. 3.44 para obtencao de um nimero de vértices considerando
o comprimento médio do painel, ou seja, AL = 2/N, e a relac¢ao linear para cada painel

torna-se:

_ Lx N xAL

L;
2

(3.46)

A Figura 14 abaixo mostra a variacio da relagio (L;/AL;) /10 ao longo do perimetro

de um aerofdlio quando as Eqs. 3.44, 3.45 e 3.46 sao utilizadas.
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60 T T T
L; fixo (Eq. 3.44) —
L; variavel (Eq. 3.45) ——
L; variavel (Eg. 3.46)
50 H
40
o
o
o
—
= 30 f
g
=)
20
0 1 | 1 |
0 50 100 150 200 250

Figura 14 — Variacao da relagao L;/Al; ao longo de um perfil NACA0012 discretizado em
250 painéis. Fonte: acervo préprio.

3.4.1.1 Raio dos vortices nascentes

Até o presente momento, o raio dos vértices nascentes foi calculado com base
na area de difusao, levando-se em conta a distancia de difusao obtida pela Eq. 3.39, da

seguinte formas:

oo =\/0A/T (3.47)

§A = on Al = 2.83V/vstAl (3.48)

Alternativamente ao método baseado na distancia de difusdo, outros autores, tais
como Cabrera(32) e Silva(31) utilizam metodologia distinta, a partir da Eq. 3.13, a qual é

repetida aqui por conveniéncia.

u(r) = —;W [1 _ exp( _ ;)]

o =/4t/Re (3.49)

Diferenciando-se a Eq. 3.13, chega-se a

Fonaw = 1.120910 (3.50)
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Onde 7,,4. é 0 raio onde a velocidade é maxima. Substituindo a Eq. 3.50 na Eq.
3.13, temos

u(r) = ——— [1 - exp( — 1.25643 ;"2 )] (3.51)

2rr o

Definindo ainda o raio do ntcleo oy de forma que seja minina a diferenca entre as

velocidades induzidas pelo vértice de Lamb e o vértice pontual, temos

00 = 2T ma (3.52)

Logo, apds adimensionalizacao e substituicao, as Eqs. 3.51 e 3.50 tornam-se, res-

pectivamente

u(r) = — l1 - ewp( - 5.02572.;22)] (3.53)

2mr 5

(3.54)

Silva(31) apresenta ainda a seguinte solugdo para a distancia de difusao:

ot
v Re

onde a constante k, deve ser ajustada para a simulagao. Diversos autores, tais quais
Silva(31), Cabrera(32), Pereira, Silva e Bodstein(22) e Santiago(3) citam um valor de J;

na faixa de 0.01 < 6t < 0.05 para obtencao de uma convergéncia satisfatoria. Assim sendo,

5, = ks (3.55)

no presente trabalho sera adotado 6t = 0.025. Assim, a Eq. 3.55 pode ser escrita como

(3.56)

Logo, k passa a ser a nova constante de ajuste. Esta abordagem mostra-se vantajosa
por tornar possivel o ajuste de pardmetros que influenciarao no nascimento dos vortices,
mas nao nas etapas de deslocamento convectivo e difusivo, permitindo um estudo dedicado
a cada uma dessas etapas. Em outras palavras, pode-se estudar a infléncia da distancia de
difusdo e consequentemente raio dos vortices nascentes sem que se introduza alteragoes

nas etapas de deslocamento dos vortices discretos.

Considerando-se que ha certa arbitrariedade na selecao do raio dos vortices nascen-
tes, o método proposto por Santiago(3) serd utilizado para cdlculo do ntimero de voértices
nascentes por painel, enquanto o método mostrado por Silva(31) e Cabrera(32) serd

adotado para obtencao da distancia de difusao e do raio do nucleo dos vortices discretos.
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3.4.2 Conveccao dos vortices

A convecgao dos vortices deve levar em conta a velocidade induzida em cada vértice
por cada outro vértice presente na esteira viscosa, além da velocidade induzida pela
distribuicao linear de vorticidade em cada painel e da velocidade do escoamento incidente.
Assim, a variagao da posicao de cada vortice em virtude do deslocamento convectivo é da

forma

8rk

e u(rg,t) (3.57)

A velocidade induzida pelo escoamento incidente a um angulo de ataque a no

vortice i é:

Yoo _pp [°¢ (3.58)

Voo | . sen o
1

A velocidade induzida pelos N painéis do corpo discretizado e pelos L x N vortices

no vortice 17 é:

N

B Z cos B;  sen B\ [up;

ve) . =1 —sen 3 cos B; Up;

Ue

(3.59)

Na 3.59 acima, u,; e v,; sao as compontentes cartesianas da velocidade induzida
pelo painel j no vértice ¢, no sistema de coordenadas do painel j, e 3; é o angulo de

inclinacao do painel j no sistema de coordenadas global.

A velocidade induzida pelos M vértices livres na nuvem no vortice ¢ é:

T, y— 2
) Q;ry’“zyoll_exp<_"3>]

_ (3.60)
0

r=(r—x0)°+ (y — o)

Deve-se recordar que os vortices discretos sao modelados como vortices de Lamb
de forma a evitar a singularidade existente no nticleo. Assim, a fim de reduzir o custo
computacional envolvido no calculo das velocidades induzidas pela nuvem de vértices
livres, para r > oy, as velocidades podem ser calculadas pela Lei de Biot-Savart para um

vortice discreto, conforme Eqs. 3.10 e 3.11, as quais sdo repetidas aqui por conveniéncia:
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r (¥ — %) .
—_ — d
u(r) 27— 20) T (g — g na dire¢ao x
r (x — o)

v(r) =

- r divec
27 (z — x0)* + (y — %0)* ey

Logo, a velocidade total induzida em um vértice 7 é:

) =)+ )+ ()

3.4.3 Difus3ao dos voértices

Conforme citado anteriormente, para o movimento difusivo dos vortices discretos,
este trabalho utilizard o Método do Avango Randémico (MAR). Este método é baseado
na substituicdo do processo difusivo por deslocamentos randoémicos das particulas que
carregam a vorticidade. A Eq. 3.6 representa a equagdo da conservacao de quantidade de

movimento em termos da vorticidade, e é repetida aqui por conveniéncia.

1
afw—l—u-Vw:—

2
ot Rev w

O método dos vortices requer que o deslocamento convectivo e o difusivo sejam

resolvidos separadamente. Assim, a Eq. acima é separada em

)
8—‘;+u-wzo (3.62)
para a convecgao, e
w1
a—‘; = =V (3.63)

para a difusdo. Considerando um voértice inicialmente potencial, a Eq. 3.63 possui solu¢ao

analitica da forma

T 2
w(r,t) = Remexp< — ReL) (3.64)

Conforme demonstrado por Chorin(34), a medida que o ntimero de vértices tende

ao infinito, a Eq. 3.63 pode ser reproduzida pelo movimento aleatorio de uma nuvem de
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vértices. Uma alteragao deste método proposta por Lewis(21) consiste em inverter a Eq.

3.63 para encontrar os deslocamentos radial e angular.

4t 1
Ar = Reln<P> (3.65a)
A9 = 27Q (3.65D)

Nas Eqgs. acima, P e () sao nimeros randomicos entre 0 e 1. Em coordenadas

cartesianas, as equacoes acima tornam-se:

Axp\ [ Ar cos(A9) (3.66)
Ayp ). ~ \Ar sen(A6) '
3.4.4 Avanco temporal

Adotando-se como unitéaria a razao entre a discretizagdo do tempo e a discretizagao
do deslocamento, ou seja At/Al = k = 1, e uma vez estabelecidas as etapas convectiva e
difusiva, deve-se aplicar o incremento do tempo a fim de determinar as novas posi¢oes dos

vortices que compoem a nuvem.

Para os vértices recém-nascidos, os quais ainda nao possuem velocidades oriundas

do passo anterior, deve-se utilizar o avanco de Euler de primeira ordem.

(MC) - (“(t>) At (3.67)
Ayc ) v(t) ;

Para aqueles que ja possuem a velocidade do passo anterior, utiliza-se o avanco de

Adams-Bashforth de segunda ordem:

Azc) _ (15u(t) = 0,5u(t = At)) (3.68)
Buc),~ \150(t) = 0,50t - 81) ) |

A nova posicao de cada vortice componente da nuvem é, portanto:

t+ At t A A
Al (o) (Are) (Arp (3.60)
yt+an ), \v®), \Aye), \ABup/,
A utilizacao do método de Adams-Basforth de segunda ordem necessita armazena-

mento da velocidade do passo no tempo anterior. Entretanto, apesar de tal necessidade,
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este método mostra-se adequado para a finalidade deste trabalho. E importante ressaltar
que foram considerados outros métodos para integracao no tempo da etapa convectiva,

quais sejam esquemas de Euler e de Runge-Kutta.

Conforme citado por Guedes(35), o esquema de Adams-Basforth possui erro da
ordem de At?, enquanto o esquema de Euler possui erro da ordem At. No esquema de
Runge-Kutta, por sua vez, é nessario calculo do campo de velocidade duas vezes num

mesmo passo no tempo, acarretando elevado custo computacional.

3.5 Obtencao dos carregamentos sobre o corpo

Para o calculo do carregamento sobre o corpo, sera utilizado o método proposto

por Lewis(21). Santiago(3) utiliza uma estimativa para o coeficiente de atrito na parede:

_ 2o
= Re 0y

2 Au

~

~ 3.70
Re Ay ( )

y=0 Ay=dn

Utilizando-se uma aproximacao de primeira ordem. Valendo-se ainda as relacoes

gl

~Au=— 71
ou U= R (3.71)

Al(y; + i
5= (v ;"YH) (3.72)

Temos que, para cada painel

2 7
S 3.73
7™ Re Al én (3.73)

O campo de pressao ¢ obtido pela Eq. Navier-Stokes avaliada sobre a superficie.

1
Ly, = 74
V= (3.74)

O carregamento sobre o corpo pode ser dividido entre as forgas geradas pela pressao

(cip € cap) € as forcas geradas pela viscosidade (¢;frie € Cafric)-

Forgas geradas pela pressao:
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N
Fy ==Y ¢,,Al cos(3;)
i=1
N
F, = ¢, Al sen(;)
i=1
ap, = F, cos(a) — F, sen(a) 3.75)
cap = Fy sen(a) + F, cos(a) (3.76)
Forgas geradas pela viscosidade:
2 _ %
Cy. = —
7i™ Re Al; on
N
F, =Y Cy,Al; sen(B;)
i=1
N
F, =Y Cy,Al; cos(B;)
i=1
Clprie = Fy cos(a) — F, sen(a) 3.77)
Cafrie = Fy sen(a) + F, cos(a) (3.78)
Portanto, os coeficientes de sustentacao e arrasto sdo, respectivamente:
€1 = Clp + Clpric 3.79)
Cd = Cdp + Cdfric (3.80)



60

4 IMPLEMENTACAO NUMERICA

A Figura 15 abaixo apresenta um fluxograma do programa elaborado em FORTRAN

para solucao do escoamento por meio do Método dos Pinéis e de Vortices:

Inicio
l Calculo da velocidade Deslocamento dos
Leitura dos dados e induzida em cada vértices discretos por
coordenadas do vortice discreto da "| meio da convecgao e
aerofélio nuvem da difusao
Calculo dos pontos de Correcao dos vértices Reflexdo dos vértices
controle, ﬁngulos de que cruzam que se encontram no .
orientagéo e parcialmente a interior do corpo FIM!
comprimento dos superficie do corpo =
painéis T 1
l ~ — Atualizagdo das
Insergao dos vértices condigdes de -
Montagem da matriz nascentes na nuvem contorno (vetor b) Gravagao
de influéncia e do de }"Drt“:e_s da e solugdo do novo dos
vetor das constantes simulacao sistema linear resultados
l T + )
= R Nascimento dos
Solugao do sistema vértices e obtengao Ultimo
linear Ax=b e obten¢do X ene t=t+At Calculo das
. #| do raio do nucleo, passo no
da vorticidade dos - o cargas
s vorticidade e posicao tempo?
painéis .
de nascimento

Figura 15 — Fluxograma do programa.

4.1 Meétodo dos Painéis

Uma vez estabelecida a base para aplicacao do Método dos Painéis, faz-se necessario
selecionar o tipo de condi¢ao de contorno, singularidade e discretizacao. Para o presente
trabalho, sera utilizada a condi¢ao de contorno de Dirichlet. Serdao utilizados vértices em
painéis planos. Nas proximas se¢oes sao desenvolvidos os métodos considerando trés tipos
de distribuicao de singularidade: vértice discreto, distribuicao continua de vorticidade e

distribuicao linear de vorticiade.

4.1.1 Discretizacao

A primeira etapa para aplicacao é a discretizacao da superficie do aerofélio onde

serao aplicadas as condi¢oes de contorno. A Figura 16 mostra a discretizagdo em painéis
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retos para o perfil NACA0012, o qual seré o aerofdlio analisado nesta sec¢ao:

04 T T i I

1
Perfil Original
Perfil Discretizado x
0.3 o

0.2 b

0.1 o

X

Figura 16 — Geometria discretizada do Perfil NACA0012.

A Figura 17 mostra o detalha da discretizagao dos painéis retos.

0.08 T T T T T T T T T
. . . : Extremidades do painel —+—
Centro do painel X

0078 |
0.07
y  0.065
0.06 -

0.055

Figura 17 — Detalhe da discretizagao utilizando painéis retos.

4.1.2 \Vortices discretos

Para utilizacao dos vértices discretos, sera utilizada a linha média do perfil sob

estudo. O sistema de coordenadas local do painel é mostrado na Figura 18.
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v A

n; — (sen 3, cos [3;)
nix) T;

t; = (cos [F;, —sen [3;)

Figura 18 — Sistema de coordenadas para os painéis que compdem a linha média (fonte:
adaptado de Katz e Plotkin, 2001).

As Eqgs. 3.10 e 3.11 para calculo da velocidade induzida por um vortice discreto

sao repetidas aqui, em sua forma matricial:

U I'; 0 1 T — T
()= () )

ri=(z—x;)* + (y—y;)?

onde,

Para que a condicdo de contorno de impenetrabilidade seja respeitada, deve-se
estabelecer que u-n = 0 para todos os painéis. Assim, a componente normal a um
determinado painel da velocidade gerada por qualquer outro painel, somada a componente
normal do escoamento incidente Uy, sera nula. Logo, u; - n + Uy - n = 0. Desta forma,
pode-se obter, para N painéis, N equacoes. O problema entao se resume a resolver um

sistema de equagdes de dimensdo N x N para obter as intensidades dos vortices discretos
().

a1 a19 aiz ... Q1N Pl RHSl
921 929 23 ... Q2N FQ RHSQ

- (4.2)
anNy an2 ans ... QNN FN RHSN

Na equacao acima, para determinado dngulo de ataque «, temos
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Ty =T — Tj. Ty =Y — Y
r T
YT e T Ty
a;; =u-n=u; sen(f;) + v, cos(f;) (4.3)
RHS; = —U, -n = —Uy[cos(a)sen(f;) + sen(a)cos(5;)] (4.4)

Conforme a Eq. 4.2, os termos vetor das contantes b sdo denominados RHS; (do
inglés Right Hand Side), e esta terminologia sera adotada deste ponto em diante. Tal vetor
representa a condicdo de contorno 3.20b. E importante ressaltar que a satisfacao desta
condicao de contorno ¢ suficiente para solugao da equacao de Laplace, uma vez que a
condi¢ao de contorno 3.20c é satisfeita implicitamente em virtude da caracteristica de
decaimento da funcao de singularidade, ou seja, do vortice potencial no presente caso. Esta
caracteristica também é véalida para os casos de elementos de singularidades explorados nas

segoes seguintes (distribuigao constante de vorticidade e distribuigdo linear de vorticidade).

Obtidos os valores de I'; que satisfazem a condicao de impenetrabilidade, a con-
tribuicao dos painéis para o valor da velocidade em qualquer ponto do dominio pode ser
obtida pela Lei de Biot-Savart, qual seja Eq. 4.1 para o tipo de singularidade em questao.
As cargas atuantes no aerofélio resultantes da distribuicao de pressao podem ser calculadas

através do teorema de Kutta-Joukowski:

N

i=1

I’
Ap, = plJ. —* 4.
Pi = PUso Ac ( 6)

Em termos de coeficientes, temos:

L

Cp=—n 4.7

g 0.5pU2.c (4.7)
Ap; L

C,i = = 4.8

P 05pU2 05U (48)

De forma a ilustrar o método em discussdo, este foi aplicado a uma curva represen-
tando a linha média de um aerofélio. Tendo em vista o objetivo desta se¢ao ser uma analise
qualitativa das caracteristicas deste método, foi utilizada uma equacado genérica para

representar o aerof6lio, e uma descricdo mais detalhada de sua geometria é desnecessaria.

O campo de velocidade na regidao ao redor do perfil para um angulo de ataque
a = 5.0° é mostrado na Figura 19, enquanto a distribuicdo do coeficiente de pressao ao

longo do perfil para o mesmo angulo é mostrada na Figura 20:
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Distribuicao de Velocidade (a=5°)

Figura 19 — Distribuicdo de velocidade para aerofélio modelado por vortices discretos.

Coeficiente de pressao (a=5°)
4 T T T

T
Coeficiente de pressao

Figura 20 — Distribuigao do coeficiente de pressao para aerofélio modelado por vortices
discretos.
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Conforme pode ser observado na Figura 19, a velocidade induzida pelo vortice
discreto tende a um valor infinito para r; << 1. Por essa razao, a aplicacao deste método
¢ limitada, pois tal comportamento nao corresponde a realidade. Em face disso, este nao

sera mais tratado neste trabalho.

4.1.3 Distribuicao continua de vorticidade

Um aprimoramento em relacao a distribuicao de singularidades no contorno da
geometria do aerofdlio é a utilizagao da distribuicao continua. A Figura 21 ilustra a

distribuicao continua de vorticidade ao longo de um painel:

— —— —

— — e — —

Figura 21 — Distribuigao continua de vorticidade (fonte: Katz e Plotkin, 2001).

A velocidade induzida por uma folha com distribuicao constante de vorticidade,
obtida pela lei de Biot-Savart, é calculada pelas Eqgs. 3.16 e 3.17, repetidas aqui por

conveniéncia e tomando como referéncia a Figura 22:

uP = %(92 — 61)

r
vP = Fyln(2>
2 71
Nas Eqs. acima foi inserido o superscrito "p" de forma a explicitar que as velocidades

estdo no sistema de coordenadas solidario ao painel. A conversdo para o sistema de

coordenadas global ¢ feita da seguinte maneira:

uj\ [ cos(ew) sen(au)) [uf
(W) - (—Sen(ai) cos(aﬁ) (vf) (4.9)
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Coordenadas globais

YA P(r,y)
/ Coordenadas do painel
\ Fi
r:
(24, 14) 9,
il T — 6,
(x2,%2) Xp
n(x)
g

Figura 22 — Sistema de coordenadas solidario ao painel (fonte: adaptado de Katz e Plotkin,
2001).

As grandezas 71, 79, 01 e 0 sdo aquelas mostradas na Figura 22:

Tjt1 = \/(95 —Tj41)? + (Y — Yj41)?
Ny —yi)/ (@ = 2510)]

_\/x—xJQ—l— —y;)?%,

6, = tan [y — yy)/(@ — ;)] Oy = tan”

De maneira similar a situacao descrita na se¢ao anterior, a condi¢cao de impene-
trabilidade deve ser aplicada, de forma que u-n = 0 para todos os painéis. Entretanto,
no presente caso é conveniente utilizar a definicao de que, como consequéncia da condi-
¢ao de impenetrabilidade, o potencial dentro de uma curva fechada é constante. Assim,
0P*/On = 09* /0t = 0. Logo, a velocidade tangencial é nula, e essa condi¢ao sera utilizada
como condicao de contorno. O uso dessa condi¢do de contorno resulta em uma velocidade
=7/2 e vP(x,0) = 0. Logo, u; - t + Uy

condicao de Kutta deve ser aplicada adicionando-se a equacao v; + vy = 0.

autoinduzida u®(z,0) -t = 0. Adicionalmente, a

al Q12 a3 a1N 7 RHS,
as 22 23 asN Vo RHS,
- (4.10)
anN-11 GN-12 AN-1,3 aN-1,N TYN-1 RHSN_4
1 0 0 TN 0
v Y Tj+1
= e =0), o = ()
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u; = uf cos(oy) + v sen(ay), vy = —uf sen(a;) + vf cos(a;) (4.11)
a;j = —;, para i = j (4.12)

a;; =u-n=u; cos(a;) — vj sen(e) (4.13)

RHS; = —Uy - n = —Ux[cos(a)cos(cy;) — sen(a)sen(a;)] (4.14)

Uma vez resolvido o sistema linear da 4.10, as cargas podem ser calculadas

N
AL; = pUsv;Ac= L= AL, (4.15)

i=1

L
cp == 416
b 05U (4.16)
Us D) +7/21°

Cp=1— COS(O‘;@ )+ 5/ (4.17)

A distribuigao de coeficiente de pressao ao longo do perfil NACAO0012 para um
angulo a = 5.0° utilizando a discretizagao por distribuicdo continua de vorticidade é

mostrada na Figura 23 para varias quantidades de painéis:

-3.5 T T T T T T

Ll I Ll

Cp inferior - 30 painéis ——
Cp superior - 30 painéis ——
3k B - ) o ; o Cp inferior - 120 painéis
[\ C,, superior - 120 painéis

\ Ep inferior - 180 painéis
C,, superior - 180 paingis ———

Ep inferior - 300 painéis 1
~ Cp superior - 300 painéis.

Figura 23 — Distribuicao do coeficiente de pressao ao longo do perfil para a = 5.0°.

Observa-se, na figura acima, razoavel convergéncia a partir de 180 painéis, exceto
pelas regioes onde o gradiente de vorticidade é mais alto, tais como bordos de ataque e de

fuga.
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4.1.4 Distribuicao linear de vorticidade

Um segundo aprimoramento em relagao aos métodos anteriores é a utilizacao de

uma distribuicao linear de vorticidade, conforme a Figura 24 abaixo:

72

Figura 24 — Distribuicao linear de vorticidade (fonte: adaptado de Katz e Plotkin, 2001).

A velocidade induzida por uma folha com distribuicao linear de vorticidade, obtida
pela lei de Biot-Savart, é calculada pelas Eqs. 3.18 e 3.19, repetidas aqui por conveniéncia.
De maneira analoga ao caso anterior, as velocidades no sistemas de coordenadas do painel

devem ser convertidas para um sistema de coordenadas global, conforme Figura 22.

Y (72—71>m<r2> +%(xz—xl)Jr(wH—%)(x—xl)(@z_el)

g Ty — X1 1 271'(.1'2 — 513'1)

WP — @i — @) + (2 — )@ — l’1)m<r1>

27 (zg — 1)

+y<72 - 71) [@ — I + (0 — 91)]
2m \x9 — 13 Y

T

Assim, o sistema linear a ser resolvido torna-se

an a2 a3 ... A1 N1 7 RHS,
agy Q22 Q23 - Q2 N1 V2 RHS,
| . (4.18)
aN-11 G@N-12 AN-13 ... QAN—-1,N+1 IN-1 RHSN_4
any  GnN2  aN3 ...  GNN41 N RHSy
1 0 0 1 YN+1 0
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ug y <M> ln<7”j+1> n ’)/1(33']‘+1 - .Tj) + (7j+1 - 7])(1. - xj) (9j+1 . 9]) (419)
2m\ 41 — X Tj 21 (211 — ;)
P = _’Yl(xjﬂ — ;) + (Vi1 — ;) (@ — xj)ln( Tj )
J 27T<£Il'j+1 — ill'j) Tj+1
Y [ Vi+1 — 5\ [T+ — Ly
Yy 001 —86. 4.20
rl (L)t g, g (1.20)

Nas equacoes acima, u? e vf sao as compontentes da velocidade no sistema de
coordenadas do painel. No presente caso, é conveniente separar as velocidades induzidas

por cada extremidade de cada painel

w,0)f = (u, 0); + (u”,0")f (4.21)

a . ($j+1 $) 7“] Y < > [(xj—&-l — xj) ]
" 2 + (0541 — 0; 4.22
Poo2m(w — mj TJH 27r m]H y (0541 —05) ( )

r v (@41 — )
a __ l J-i-l I\ 0. _0. 193
r 2m ( ZL‘]_H — ;) ) " 271- ()41 — %)( i1 — 0;) ( )
b _ V(T — @) o Y Vj+1 (jp1 — ;)

) o 041 —0; 4.24
Uy, 27 (%541 — ;) r]+1 27r< (jp1 — ) ) [ Y + (041 ])1 (4.24)
v = In” + 0. —0. 495

Convertendo para o sistema de coordenadas global, temos

(uj) _ ( cos(3;) sen(ﬁi)) (“?) (4.26)
v; —sen(Bi) cos(B) ) \vf

b b

ui\ cos(B;)  sen(f3;) u? (4.27)

v; —sen(B;) cos(B;) vﬁ-’
A velocidade induzida por cada painel num determinado ponto de controle, por

exemplo, do painel 1, é

(u,v)11 = (u*,v*)1171 (velocidade induzida pelo primeiro painel) (4.28)
(u,v)1N+1 = (u’, vb)LN’yNH (velocidade induzida pelo ultimo painel) (4.29)
b

(u,v)1; = [(u’,0")1;-1 + (u*,v")14]y;  (para os demais painéis) (4.30)

a;; =u-n=u; cos(f;) — v; sen(;)

RHS; = —U,, - n = —Uy[cos(a)cos(B;) — sen(a)sen(;)]
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Uma vez determinados os valores de ;, pode-se obter o campo de velocidade e de

pressao em todo o dominio.

. . N
AL, = pr%ch = L= AL (4.31)

=1

L
Cp =" 4.32
L 0.5pU2.c (4.32)
Uy = (U )y + 21 (4.83)
U2

C,=1- U—ogo (4.34)

O campo de velocidade para o perfil NACA 0012 para um angulo a = 5.0° utilizando

a discretizacao por distribuicao linear de vorticidade é mostrada na Figura 25.
0.4
0.3
0.2

0.1

s
=]

-0.1

-0.2

-0.3

-0.4

Figura 25 — Campo de velocidade para aerofélio modelado por distribuicao linear de
vorticidade para a = 5.0°. Imagem obtida utilizando-se discretizacao com 180
painéis.

O coeficiente de pressao ao longo do perfil é mostrado na Figura 26:



Capitulo 4. Implementacdo numérica 71

T

. . Cp superior - 30 painéis
LT Cp superior - 60 painéis o
' - - - Cp supeior - 180 painéis
Cp inferior - 30 paingis ~ ®
. . . Cp inferior - 60 paingis 4
N o B Cp inferior - 180 painéis
5 . - ACp - 30 painéis =
ACy, - 60 painéis
! . : . ACy - 180 painéis
as H S e & R L

S OB A e s e
S
OS5 T T EERENERERE HEEEEREEE R
0 .........................................................
osftoo EEREEREERT S SRR S .
d
1 1 | 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Figura 26 — Distribuicao do coeficiente de pressao ao longo do perfil NACA 0012 para
a = 5.0°

Um detalhe da convergéncia do método dos painéis é mostrado na Figura 27 abaixo.

-1.5
! AC, - 180 paiﬁéis (vorticidade cc'mstante]l
AC, - 300 painéis (vorticidade constante)
AC, - 180 painéis (vorticidade linear) =
AC, - 300 painéis (vorticidade linear)
-1 o -
-0.5 F
C, OF
05 f
1 -
15 i i i i
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

Figura 27 — Detalhe do coeficiente de pressao do aerofélio NACA 0012 para a = 5.0°.
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Ao comparar-se os resultados de distribuicao e de pressao para os métodos utilizando
distribuicao continua e distribuigao linear, pode-se perceber resultados mais satisfatérios
para o segundo caso, o que é evidenciado pelo carater mais suave das curvas dos coeficientes

de pressao, nao apresentando oscilagoes existentes na Figura 23.

As linhas de corrente para o perfil NACA 0012 com o = 5.0° sdo mostradas na

Figura 28.

0.4 ! ! ! ! ! !

02 F o ; e . . . - -

03F ) ; ; ———————————— e e

-0.4 ] ] ] ] ] ]

Figura 28 — Linhas de corrente do escoamento sobre o perfil NACA0012 para a = 5.0°.

4.1.5 Condicdo de conservacao de circulacao

Até o presente momento, foi estudado o escoamento potencial ao redor de corpos,
especificamente ao redor do aerofélio NACA 0012. Tal escoamento se da em regime
permanente, razao pela qual utilizou-se a condicao de Kutta. Entretanto, uma vez que o
método de vortices visa simular a evolucao temporal do escoamento, deve ser utilizada a
condi¢ao de conservacao de circulacao. Assim, além de satisfazer as condig¢oes de contorno,

o equacionamento deve satisfazer ao teorema de Kelvin

/ = ’de + Festeira = Z ZimAl + Z Fz =0 (435)
corpo

i=1 2 i=1

E importante ressaltar que no instante inicial, ndo havendo vortices livres na esteira,

a segunda parcela do lado direito da Eq. 4.35 serd nula. Na medida que o escoamento
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evolui, tal parcela traduz-se na influéncia dos vortices livres nos pontos de controle, o

que se obtém atualizando-se o vetor livre do sistema linear de forma a contemplar esta

influéncia.
a a2 ainN a1,N+1 71 RHS,
21 22 aaN a2 N+1 2 RHS,
aN—1,1 aN—-1,2 aAN—-1,N AN—-1,N+1 TN-1 RHSN_1
an 1 an 2 an,N AN, N+1 IN RHSN
Al1/2 (All—l-Alg)/Q (Alel—FAlN)/Q AZN/2 YN+1 0
(4.36)
(u,0) = (u, o)} + ()" (4.37)
wp= M =8y, 15 Y (% )> [(xﬂ'“ =) 4 (0, 9&] (4.38)

et (@ = T)
T'j 27T(l'j+1 — ZL’j)

27T<C(]j+1 — l’j) Tj+1 2T <(ZL’j+1 — Ty Yy
) (041 — 6;) (4.39)

g VT —a), y(( Vit )) l(%‘ﬂ — ) ;01 — GJ)] (4.40)

P 27T(ij+1 — Ij) Tj+1 2w Tj41 — Ty Yy
b y Vj+1 rivr | V(@ — @)
v, = —— n + ;01— 0. 4.41
P 2m ((%‘H - 933‘)) rj o 2m(Tjy — l“j)( pr = 6) (4.41)

A Figura 29 abaixo foi obtida resolvendo-se o sistema linear acima para um angulo

de ataque a = 25.0°.

Comparemos a figura acima com aquela obtida por meio da solugao do sistema

4.18, a qual langa mao da condicao de Kutta, mostrada na Figura 30.

A condicdo de Kutta garante que o bordo de fuga seja um ponto de estagnacao
do escoamento, decorrendo da restricdo de que, no bordo de fuga, o escoamento sobre o

extradorso possui direcao paralela aquele sobre o intradorso.

Levando-se em conta que escoamento viscoso, para pequenos angulos de ataque,
naturalmente tendera a uma situagao na qual o bordo de fuga é um ponto de estagnacao
nos casos onde nao ha separacao, este trabalho implementara, a titulo de analise de
convergeéncia, a solucao do escoamento potencial com a condicao de Kutta em sua primeira
iteracao, atendendo a condigao de conservagao de circulacao nas demais iteracoes, a fim

de verificar a influéncia desta abordagem na aceleracao da covergéncia.
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N ; ; ; ; ;

Figura 29 — Linhas de corrente para a = 25.0° obtido pela solucao do sistema de equagoes
4.36.

Figura 30 — Linhas de corrente para o = 25.0° obtido pela solugao do sistema de equagoes
4.18.

E importante ressaltar, entretanto, que esta abordagem consiste num artificio

na tentativa de acelerar o atingimento do regime permenante (nos casos onde nao ha
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separagao), uma vez que esse é o caso de interesse para o presente estudo, que visa obter
os coeficientes aerodinamicos de uma superficie de controle, onde os pequenos angulos
de ataque garantem que nao haja separacao. Esta metodologia, portanto, nao é aplicada
caso se deseje estudar a evolugao temporal do escoamento, bem como nos casos onde ha

separacao.

4.2 Método dos Vortices

O método de vortices consiste basicamente nas etapas de nascimento dos vortices,

conveccao, difusao, e deslocamento convectivo e atualizagao das condigoes de contorno.

Na etapa de nascimento, os vértices sao gerados a partir da vorticidade dos painéis
segundo o método descrito na secao 3.4. Sao transferidos aos vortices discretos a vorticidade,

o raio do nucleo e as coordenadas de seu local de nascimento.

Na etapa de conveccao, é atribuida uma velocidade de conveccao a cada vortice
discreto. Tal velocidade é composta pela influéncia de cada painel (por meio da lei de
Biot-Savart para painéis com distribuigao linear de vorticidade), dos demais vortices livres

(por meio da equagao do vértice de Lamb) e do escoamento incidente.

Na etapa difusiva, o movimento de difusao é simulado pelo Método do Avanco

Randomico.

Na etapa de deslocamento convectivo, as velocidades calculadas na etapa de convec-
¢ao sao utilizadas para obtengao do deslocamento convectivo por meio de integragao pelo
método Adams-Basforth. Os deslocamentos convectivo e difusivo sdo somados, resultando

numa nova posicao para cada vortice nascente.

Por fim, as condigoes de contorno sao atualizadas de forma a contemplar a influéncia

das velocidades induzidas por cada voértice presente na esteira viscosa.

4.2.1 Reflexdo, tratamento de singularidades e suavizacao

Os movimentos convectivo e difusivo por vezes fazem com que os vortices livres se
desloquem para dentro do corpo, numa situagao em contradicao com a fisica do problema.

Logo, € necessario um tratamento com o intuito de evitar esta situacao.

O tratamento consiste na reflexao dos vortices para fora do corpo, onde o plano de

reflexdo é o proprio painel correspondente a posicao que voftice se encontra.

A Figura 31 abaixo mostra uma situagao na qual vortices estao presentes dentro

do corpo, e outra na qual os mesmos sao refletidos para fora.

Em outras ocasioes, o vortice pode estar localizado suficientemente préoximo a

superficie de forma que a distancia entre a origem do vértice e a superficie seja menor do
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T T
Vartices discretos -
Painels J

04

Y
{j.-_‘ b -
L 1 1 1 1 1 1
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8
X
T T T T T L I_ . T
Vartices discretos =
0.4 | Paineis
Y

0.4 .

Figura 31 — Reflexao dos vortices livres que se encontram no interior do corpo. NACA 0012
com o = 5.0°, Re = 10000, 180 painéis, dt = 0.025 s, h/o =0.8 e t = 0.8.

que seu nucleo.

Neste caso, o vortice "penetra" parcialmente no corpo, e deve ser feita uma com-
pensacao no raio do nicleo e na vorticidade para que o efeito desse vortice nos painéis e
nos demais vortices seja corrigido. Caso essa correcao nao seja feita, o vortice em questao
induzird uma velocidade mais alta do que deveria, causando uma dispersao elevada nos

vortices mais proximos.

Tal efeito é ilustrado na Figura 32 abaixo:
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T T
Vortices discretos *
04 Painéis i

X

Figura 32 — Caracteristicas de dispersao dos vortices apos tratamento para os vortices
que cruzam parcialmente a superficie do corpo. NACA 0012 com o = 5.0°,
Re = 10000, 180 painéis, 0t = 0.02, h/o = 0.8 e t = 0.8.

Vértices muito proximos aos pontos de controle dos painéis também resultam em
comportamentos incompativeis com a fisica. Portanto, tais situa¢oes necessitam também
de tratamento para dessingularizacao. Uma forma de reduzir os efeitos da proximidade

dos vorticos ao ponto de controle é a utilizagao de subpainéis.

Santiago(3) verifica que a divisao de um painel em mais de cinco subpainéis nao
traz efeitos perceptiveis, razao pela qual este trabalho utilizou divisao em cinco subpainéis
para os casos em que o vortice se encontra muito préoximo ao ponto de controle. Uma
distancia equivalente a metade do comprimento daquele painel é utilizada como critério

para divisao em subpainéis.

A Figura 33 mostra a influéncia da utilizagdo de subpainéis na dispersao dos vortices

livres da esteira viscosa.



Capitulo 4. Implementacdo numérica 78

T T
Vortices discretos *
04 Painéis i

0.4 1

X

Figura 33 — Caracteristicas de dispersao dos vértices apods utilizagao de 5 subpainéis.
NACA 0012 com a = 5.0°, Re = 10000, 180 painéis, dt = 0.025, h/o = 0.8 e
t=0.8.

4.3 Calculo das cargas aerodinamicas

O Fluxograma apresentado na Figura 15 mostra a etapa de cédlculo de cargas
fora do loop do avanco temporal, demostrando que esta etapa poderia ser realizada apds

convergéncia do método.

Entretanto, nada impede que esta etapa seja realizada a cada iteracdo no tempo.
De fato, a obtenc¢ao da evolucao temporal dos coeficientes de sustentacao e arrasto requer
que estes sejam obtidos a cada passo no tempo. Para fins de analise de convergéncia, esta

foi a metodologia adotada para obtencao das Figuras 34 e 35 abaixo.
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T
Vértices discretos
0.4k Painéis 4

Figura 34 — Evolucao no tempo da nuvem de vértices. Perfil NACA 0012 com « = 10.0°,
Re = 100000, 180 painéis, 0t = 0.025 e h/o = 0.8.
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Figura 35 — Evolugao no tempo dos coeficientes de sustentagdo e arrasto. Perfil NACA
0012 com a = 10.0°, Re = 100000, 180 painéis, ot = 0.025 e h/o = 0.8.
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5 GEOMETRIA A SER ESTUDADA

O missil SS-09 TS é um missil de treinamento utilizado no sistema ASTROS. As
empenas de estabilizagcdao estao localizadas na parte traseira do foguete, podendo ser do
tipo envolvente (wrap-around fin) ou do tipo dobravel (folding-fin), de acordo com a versao
do equipamento. As Figuras 36 e 37 abaixo mostram exemplos das aletas tipo envolvente
e dobravel, respectivamente. A Figura 38 mostra o missil SS-09 TS com aletas do tipo

envolvente.

Figura 36 — Foguete com aletas do

tipo wrap-around. Fonte: Figura 37 — Foguete com aletas do tipo
Crespo(4). folding-fin.

. |

"I.

Figura 38 — Missil SS T-09 TS. Fonte: Crespo(4).

Aletas do tipo envolvente, por possuirem maior area, proporcionam maior esta-
bilidade, entretanto ocupam mais espago. A geometria curva destas aletas impede uma
analise confiavel de sua secao transversal e, tendo em vista que o objetivo deste trabalho é
analisar o escoamento bidimensional sobre uma aleta, foi selecionado para estudo o tipo

mostrado na Fig 37.

A Tabela 1 abaixo traz algumas especifica¢cbes do missil.
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Tabela 1 — Parametros do missil SS-09 TS

Parametro Valor
Peso total 11.9 kof
Calibre nominal 70 mm
Didametro maximo externo 71.12 mm
Comprimento total 1366 mm
Alcance minimo (nivel do mar) 6.3 km
Alcance méaximo (nivel do mar) 10.6 km
Velocidade maxima 811.64 m/s
Tempo até atingir velocidade maxima 1.17 s
Altitude maxima 3.22 km
Tempo até atingir o alcance maximo 50.08 s

A secao transversal da superficie de controle do missil SS T-09 TS, normalizada

para uma corda unitaria, € mostrada na Figura 39 abaixo:

0.44036697

0.55963303

0,19266055

0,03302752

1.00

Figura 39 — Secao transversal média da superficie de controle do missil SS T-09 T'S.

Pode ser observado que a geometria acima é composta de segmentos de reta. E
intuitivo inferir que as regides de maior gradiente de vorticidade serdo aquelas onde o
escoamento proximo ao corpo muda de dire¢do, ou seja, no ponto comum entre dois
segmentos de reta. Assim, uma discretiacado mais refinada é necessaria nessa regiao. Para
tal, foi desenvolvido um método que consiste em discretizar um segmento de reta de forma
que os painéis tenham menor comprimento quanto mais préximos a extremidade deste

segmento.
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5.1 Discretizacao

Pereira, Silva e Bodstein(22), Santiago(3), Silva(31) e outros atestam que um
numero de painéis de 200 a 300 deve ser utilizado para que a convergéncia seja alcancada.

Portanto, serao utilizados 250 painéis para discretizacao da geometria mostrada na Fig 39.

Foi desenvolvido um método para obtencao dos comprimentos dos painéis de um
dado segmento de reta quando sao fornecidos o niimero de painéis deste segmento, o
comprimento total do segmento, bem como um fator que relaciona o comprimento de um
painel ao comprimento do painel imediatamente anterior. Assim, foi criada uma subrotina
que recebe as coordenadas das extremidades do segmento, o nimero de painéis e um fator

0 < f < 1, gerando como saida as coordenadas dos painéis.

Conforme mencionado, é necessario refinamento maior nas extremidades, ou seja,
o comprimento do painel no centro do segmento serd o de maior dimensao, e todos os
comprimentos dos demais painéis sao obtidos multiplicando-se o comprimento do painel
central por f*, onde k é o nimero de painéis entre o painel central e o painel cujo
comprimento estd sendo calculado. Assim, para um segmento de reta com comprimento C

discretizado em n painéis, onde n é um ntmero par, temos

n/2

coef = [ (5.1)
1

e o comprimento do painel central do segmento é

C

Al e = Al =
n/2 n/2+1 2 % coef

(5.2)

Logo, o comprimento de cada painel subsequente sera calculado como

Alyjo—a = lyjaq1 X f?
Alyjag = by X f?
Alyja—g = lyjo41 X f1
Aln/2+2 = lpj241 X fl
Alyjors = lpjag1 X f2
Alpjogs = lnjaqn X f3
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O método ligeiramente distinto foi também desenvolvido para o caso em que n é

um numero impar.

Aplicando-se o método supramencionado, por exemplo, ao segmento de reta na face
superior da secao mostrada na Figura 39 com n =64 e f = 0.9, o resultado é mostrado na
Figura 40

04 Ll Ll Ll Ll 1 1 1
02} .
0 - -
03} .
02} .
02 -
0.4+ i
01 f -
0 | |
0.6 I 0.44 0.46 0.48 T
_08 L L L L 1 1 1
0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1 1.1

Figura 40 — Segmento de reta discretizado pelo método proposto.

Aplicando-se o método a geometria mostrada na Figura 39 para discretizagdo em

250 painéis, obtem-se o perfil mostrado na Fig 41.
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1 T T T T T T T T
0.8 . f
Detalhe do ponto comum entre dois segmentos
0.05 ‘
0.04 ~
0.6 - —
0.03
0.02 -
0.4+ 0.01 | 1
> 0+
L 1
0 0.02
0.2 . : i
0 i
-0.2 + .
1 1 1 1 1 1 1 1
-0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

Figura 41 — Secao transversal média da superficie de

controle do

missil SS T-09 T'S.
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6 TESTE E ANALISE DOS PARAMETROS DE SIMULACAQ

O capitulo 4 desenvolveu o método numérico a ser utilizado para as simulagoes
propostas, justificando escolha de modelos no contexto do método dos painéis e também do
método de vortices. O presente capitulo intenciona uma adequada selecao dos parametros

de simulacao em funcao de testes e analises de convergéncia.

Conforme mencionado anteriormente, diversos autores citados atestam que con-
vergéncia satisfatoria é obtida quando 0.01 < dt < 0.05. Adicionalmente, Santiago(3)
realizou diversas simulac¢oes variando uma pluralidade de parametros, dentre eles a taxa

de recobrimento h/oy.

E importante ressaltar que o trabalho realizado por Santiago(3) propoe a solugao do
escoamento potencial considerando-se nao s6 a condicao de nao penetracao, mas também
a condi¢ao de nao deslizamento. Para tal, a solucao potencial ¢ obtida utilizando-se, além
de painéis com distribuicao de vorticidade, vortices discretos onde a taxa de recobrimento
h/og é de suma importancia para convergéncia do problema. No presente trabalho, tal taxa
nao apresenta grande impacto na convergéncia, embora um valor de h/oq adequado seja
necessario para obter uma boa discretizacao do campo de vorticidade e, consequentemente,
do campo de velocidade. Adicionalmente, a taxa de recobrimento foi amplamente estudada
por Santiago(3), e os valores obtidos servem de referéncia para o estudo aqui proposto. Por
esta razao, os valores de 0t = 0.025 e h/oy = 0.8 foram utilizados em todas as simulagoes

executadas neste trabalho.

O congelamento destes parametros, valendo-se de resultados obtidos por outros
autores, possibilita que outros parametros sejam analisados no contexto do presente
trabalho, tais como distdncia de difusdao (e consequentemente o raio do niicleo dos vértices
discretos), o nimero de painéis, a quantidade de vortices nascentes por painel, condigao
restritiva aplicada na etapa de solugdo do escoamento potencial e forma de distribuicao de

vortices nascentes ao longo do perimetro do perfil.

Esta Secao tem o objetivo de apresentar os resultados obtidos, focando na analise
da convergéncia, quando os pardmetros supracitados sao variados de forma sistematica,
chegando-se finalmente a uma selecao de parametros considerada adequada para a presente
aplicacdo, onde o critério sera baseado em andlise grafica das oscilagdes caracteristicas de

ruidos da simulacéao.
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6.1 Influéncia do nimero de painéis

E intuitivo inferir que uma discretizagao mais rigorosa, ou seja, utilizando-se maior
numero de painéis favorece a convergéncia. Entretanto, uma vez que um maior nimero de
painéis resulta em maior tempo computacional, sera selecionado um nimero satisfatério

baseado em andlise grafica dos coeficientes de pressao, sustentacao e arrasto.

A Figura 42 mostra a média temporal da variacao do coeficiente de pressao ao
longo do perimetro do perfil NACA 0012, e a Figura 47 mostra, para o mesmo perfil, a
variacao dos coeficientes de sustentacao e arrasto ao longo do tempo para varios niimeros
de Reynolds e varios nimeros de painéis. Foi simulado escoamento utilizando angulo de

ataque o = 6°.

-2 T

T T
150 painéis

200 painéis
250 painéis
300 painéis
-1.5 + -
-1 |
_‘_\
C, -0.5 .
e —
- S ‘_—}:\*‘\ — —]
0 e
0.5 1
1 I 1 1 | | | | | |
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

Figura 42 — Convergéncia de ¢, para Re = 1.0 x 10* e @ = 6° para diferentes nimeros de
painéis.

Das Figuras 42 a 47, infere-se que, embora haja melhoria na convergéncia dos
coeficientes conforme aumento do ntimero de painéis, esta deixa de ser substancial apds

250 painéis.

Portanto, deste ponto em diante, os perfis simulados serdao discretizados em 250

painéis com distribuicao linear de vorticidade.
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¢ para 150 painéis ——
cq para 150 painéis ——
¢, para 200 painéis ——
i | para 250 painéis

cq para 250 painéis ——
¢, para 300 painéis ——
C4 para 300 painéis ——

G ecy

Figura 43 — Convergéncia de ¢; e cq para Re = 1.0 x 10* e a = 6° para diferentes ntimeros
de painéis.

T T

150 painéis ——
200 painéis ——
250 painéis ——
300 painéis ——

-1.5

Figura 44 — Convergéncia de ¢, para Re = 1.7 x 10° e @ = 6° para diferentes nimeros de

painéis.
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¢ para 150 painéis ——
cq para 150 painéis ——
¢, para 200 painéis ——
i | para 250 painéis

cq para 250 painéis ——
¢, para 300 painéis ——
C4 para 300 painéis ——

G ecy

Figura 45 — Convergéncia de ¢; e ¢q para Re = 1.7 x 10° e a = 6° para diferentes ntimeros
de painéis.

T T

150 painéis ——
200 painéis ——
250 painéis ——
300 painéis ——

-1.5

Figura 46 — Convergéncia de ¢, para Re = 1.0 x 10° e o = 6° para diferentes nimeros de

painéis.
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¢, para 150 painéis ——
¢y para 150 painéis ——
¢, para 200 painéis

Cq4 para 200 painéis

0.8 F ¢, para 250 painéis N
Cq para 250 painéis ——
¢, para 300 painéis ——
C4 para 300 painéis ——

Cecy

-0.2

Figura 47 — Convergéncia de ¢; e ¢; para Re = 1.0 x 10% e o = 6° para diferentes niimeros
de painéis.

6.2 Influéncia do nimero de vortices nascentes por painel

Silva(31) e Cabrera(32) obtiveram convergéncia utilizando-se um vortice nascente
por painel, entretanto foi necessario simular o escoamento para tempos adimensionais
maiores do que aqueles simulados por Santiago(3). Por essa razao, este trabalho realizou
simulagoes variando-se o nimero de vértices nascentes por painel, buscando assim uma

melhor resolugao do campo de vorticidade.

As Figuras 48 a 50 apresentam, para varios numeros de Reynolds, resultados de
simulagoes variando-se o nimero de vértices nascentes por painel, onde o maior nimero de
vortices nascentes mostrado em cada grafico é aquele obtido a partir do método sintetizado
pela Eq. 3.44.

Conforme verificado nas figuras abaixo, um maior niimero de vértices nascentes
por painel resulta em melhor convergéncia da simulagao. Nos casos mostrados, todas
as simulacoes apresentam substancial melhoria das curvas de ¢; e ¢4 quando o niimero
maximo de vortices nascentes é utilizado. Por esta razao, nao sera adotada solugao de
compromisso neste quesito. Entretanto, uma andlise quanto a forma como os vértices
nascentes se distribuem ao longo do perimetro do perfil serda objeto de discussao em seg¢oes
subsequentes, e tal andlise é necessaria para selecdo do ntimero de vortices por painel,

tendo em vista esses dois parametros serem interdependentes.
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1.6

14

1.2 F

cecy

¢, para 1 vortice por painel
cq para 1 vértice por painel
¢, para 4 vértices por painel
cq para 4 vértices por painel
¢ para 6 vortices por painel
¢y Para 6 vortices por painel
¢, para 10 vértices por painel

cq4 para 10 vértices por painel

-0.2
-0.4 .
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’06 1 1 L
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t

Figura 48 — Convergéncia de ¢; e ¢q para Re = 1.0 x 10*, o = 6° e 250 painéis para
diferentes nimeros de vértices nascentes.

1.4 T T T
c, para 1 vortice por painel
cq para 1 vértice por painel
¢, para 4 vortices por painel

1.2 cq4 para 4 vértices por painel N

cecy

¢, para 10 vortices por painel
cq4 para 10 vortices por painel
c) para 16 vértices por painel
cqy para 16 vértices por painel

- 25 26 27 28 29 3 -
0.6 i 1 I i i i
4 5 6 7 8 9 10
t

Figura 49 — Convergéncia de ¢; e ¢q para Re = 1.7 x 10°, o = 6° e 250 painéis para
diferentes nimeros de virtices nascentes.
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1.4

T T
¢, para 1 vértice por painel ——
cq para 1 vortice por painel ——

¢, para 4 vortices por painel
cq para 4 vértices por painel
¢, para 10 vértices por painel

Cq para 10 vortices por painel

¢ para 28 vortices por painel

c4 para 28 vortices por painel
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Figura 50 — Convergéncia de ¢; e ¢g para Re = 1.0 x 10%, o = 6" e 250 painéis para
diferentes niumeros de virtices nascentes.

6.3 Influéncia da condicao restritiva

No intuito de verificar eventual aceleracao da convergéncia ao utilizar-se a condi¢ao
de Kutta na primeira iteragao, foram realizadas simulag¢oes para diferentes nimeros de
Reynolds e dngulos de ataque. Adicionalmente, foram realizadas simulacoes considerando
diferentes nimeros de vortices nascentes por painel, além do caso com nimero de vortices

nascentes variavel conforme comprimento de cada painel.

As curvas mostradas nos graficos apresentados nesta secao apresentam suavizacao,
obtendo-se a média a cada quatro passos no tempo, a fim de evitar excessiva poluicao da
imagem que impossibilite sua anélise. Com o intuito de obter resultados para escoamentos
qualitativamente distintos, foram feitas simulac¢oes utilizando-se diferentes niimeros de

Reynolds, assim como diferentes angulos de ataque.

6.3.1 Simulacoes utilizando condicao de conservacao da circulacdo na primeira
iteracao
As Figuras 51 a 54 trazem as curvas dos coeficientes de sustentagao e arrasto ao

longo do tempo quando ¢é utilizada a condicao de conservacao de circulagao na primeira

iteracao.
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CieCy

CieCy

T T
¢ - 10 vértices por painel ——
Cq - 10 vértices por painel ——
0.8 ¢ - 16 vértices por painel ——
cq - 16 vértices por painel —=—
¢ - L varidvel —=—
cq - L varidvel

-0.2 1 1 1

Figura 51 — Convergéncia de ¢ e ¢y para Re = 1.7 x 10° e o = 6°.
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Figura 52 — Convergéncia de ¢; e ¢; para Re = 1.7 x 10° e a = 15°.
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T T
¢ - 10 vértices por painel ——
Cq - 10 vértices por painel ——
0.8 ¢ - 16 vértices por painel ——
cq - 16 vértices por painel —=—
¢ - L varidvel —=—
cq - L varidvel

el
(=]
o
o
0.2 .
0| .
-0.2 1 1 1 1 1
0 0.5 1 15 2 2.5 3
t
Figura 53 — Convergéncia de ¢ e ¢y para Re = 1.0 x 10° e oo = 6°.
1.8 T T T , T
c| - 10 vértices por painel ——
Cq - 10 vértices por painel ——
16 - C| - 28 vértices por painel ——
Cq - 28 vértices por painel —=—
¢ - L varidvel —=—
14 F Cq - L varidvel |
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0.5 1 15 2 2.5

Figura 54 — Convergéncia de ¢; e ¢; para Re = 1.0 x 10° e o = 15°.
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6.3.2 Simulacdes utilizando condicao de Kutta na primeira iteracao

As Figuras 55 a 58 trazem as curvas dos coeficientes de sustentagao e arrasto ao

longo do tempo quando ¢é utilizada a condicao de Kutta na primeira iteracgao.

CeCy

0.8

0.4

0.2

-0.2

Cq - L varidvel

I I
¢ - 10 vértices por paniel ——
cq - 10 vértices por paniel ——
¢ - 16 vértices por paniel ——
Cq - 16 vértices por paniel —=—
- L variavel —=—

0 0.5 1 15 2 2.5
t

Figura 55 — Convergéncia de ¢ e ¢y para Re = 1.7 x 10° e o = 6°.
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T T
28+ ¢ - 10 vortices per panel —— -
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C| - L variable —=— |
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Figura 56 — Convergéncia de ¢ e ¢q para Re = 1.7 x 10° e o« = 15°.
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¢ - 10 vértices por painel ——
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Figura 57 — Convergéncia de ¢ e ¢y para Re = 1.0 x 10 e oo = 6°.
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3.2 T T T T T
c| - 10 vértices por painel ——
3r Cq - 10 vértices por painel —— -
| - 28 vértices por painel ——

2.8 cq - 28 vértices por painel —=—
¢ - L varidvel —=—
2.6 cq - L variavel T

CieCy

0.8

0.6
0.4

0.2 1 1 1 1

Figura 58 — Convergéncia de ¢; e ¢q para Re = 1.0 x 10 e v = 15°.

As figuras acima evidenciam que nao ha qualquer ganho na convergéncia quando a

condicao de Kutta é utilizada na primeira iteragao. De fato, ha atraso na convergéncia.

Adicionalmente, a Figura 59 mostra padrao da nuvem de vértices intuitivamente

imcompativel com a fisica do escoamento.

Figura 59 — Nuvem de vortices de um escoamento ao redor do NACA0012 com Re =
1.0 x 10% e o = 15° utilizando-se a condicao de Kutta na primeira iteracao.

Assim, a utilizacao da condicdo de Kutta na primeira iteragdo nao sera mais

explorada neste trabalho.
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6.4 Influéncia da distancia de nascimento dos vértices

Ao longo das simulagoes realizadas, a posicao de nascimento dos vortices discretos
mostrou-se de suma importancia para a convergéncia. Mais especificamente, a distancia
de nascimento do vortice ao corpo, e consequentemente o raio do nucleo, guardam forte
relagdo com a convergéncia e, por razoes explicadas mais adiante neste texto, com o custo

computacional.

Em face disso, bem como levando-se em conta a natureza arbitraria da sele¢do deste

parametro, foram realizadas simulagoes buscando analisar sua influéncia na convergéncia.

A Figura 60 traz os resultados.
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¢ p/o=0.002 ——
T T T Cqp/0=0.002 ——
0.6 1 ¢ p/o=0.005
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Figura 60 — Convergéncia de ¢; e ¢4 para Re = 1.0 x 10°, oo = 6°, n = 250 painéis.

A figura acima ilustra que quanto maior a distancia de difusdo, menor a oscilagao

caracteristica de ruido e instabilidade e, consequentemente, melhor a convergéncia.

Uma escolha natural dentre os valores de 9,, e oy estudadas na simulagao represen-
tada pela Eq. 60 seria 9, = 0y = 0.01. Entretanto, deve-se ter em mente que a velocidade
induzida por um vortice discreto modelado como vortice de Lamb é dada pela Eq. 3.13,
porém reduz-se as Eqgs. 3.10 e 3.11 quando a distancia do ponto é menor do que o raio do
nucleo do vortice. O custo computacional necessario para calculo da exponencial acarreta
em maior tempo de simulagao para uma nuvem composta de vortices discretos com nicleos

maiores. Além disso, um raio de nicleo maior tem influéncia direta na hirerarquizacao
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por caixas utilizada pelo método de Expansao em Multipolos Adaptativa utilizado para

calculo da etapa convectiva.

Assim, é adotado o valor 9,, = o9 = 0.005 para a distancia de difusdo, o qual ja se

mostra estavel para as simulagoes realizadas neste trabalho.

6.5 Nimero de vortices nascentes variavel em funcdo do compri-

mento do painel

Foi explorada anteriormente a evolugao da simulacao quando sao utilizados varios
vortices nascentes por painel. Conforme mostrado na Fig 13, os comprimentos dos painéis
variam consideravelmente quando o perfil é discretizado pelo método dos cossenos visando
uma maior resolucao nas regides de maior gradiente de pressao e velocidade. Esta secao
busca estudar a convergéncia quando diferentes distribui¢oes sao utilizadas ao longo do

perimetro.

6.5.1 Numero de vdrtices nascentes fixo

Nesta segao, é explorado o método proposto por Santiago(3), onde o nimero L de
vortices nascentes é obtido por meio da Eq. 3.44. A Figura 61 apresenta a distribuicdo em

regioes com comprimento de painéis substancialmente distintos.

Figura 61 — Distribui¢ao dos vortices nascentes ao redor do NACA 0012 discretizado em
250 painéis com L = 28, conforme 3.44.

A Fig 62 mostra a nuvem de vortices para esta simulacao.
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Figura 62 — Nuvem de vortices de simulagdo de escoamento ao redor do NACA 0012
discretizado em 250 painéis com L = 28, Re = 10° e o = 6°.

6.5.2 Numero de vortices nascentes variavel conforme Eq 3.45

Nesta se¢ao, o nimero L de vortices nascentes é obtido por meio da Eq. 3.45. A
Figura 63 apresenta a distribui¢ao em regides com comprimento de painéis substancialmente

distintos.

Figura 63 — Distribuicao dos vértices nascentes ao redor do NACA 0012 discretizado em
250 painéis com L variavel, conforme 3.45.

A Fig 64 mostra a nuvem de vértices para esta simulacao.
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Figura 64 — Nuvem de vortices de simulagdo de escoamento ao redor do NACA 0012
discretizado em 250 painéis com L varidvel, conforme 3.45, Re = 10° e a = 6°.

6.5.3 Numero de vortices nascentes variavel conforme Eq 3.46

Finalmente, a Figura 63 apresenta a distribuicao em regioes com comprimento de
painéis substancialmente distintos quando o nimero L de voértices nascentes é obtido por
meio da Eq. 3.46.

Figura 65 — Distribuicao dos vértices nascentes ao redor do NACA 0012 discretizado em
250 painéis com L variavel, conforme 3.46.

A Figura 66 mostra a nuvem de vértices para esta simulacao.
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Figura 66 — Nuvem de vortices de simulagdo de escoamento ao redor do NACA 0012
discretizado em 250 painéis com L varidvel, conforme 3.46, Re = 10% ¢ oo = 6°.

6.5.4 Convergéncia dos coeficientes de sustentacao e arrasto

cecy

1.4

1.2

0.8

0.6

0.4

0.2

-0.2

-0.4

-0.6

Figura 67 — Convergéncia de

A Figura 67 mostra a evolug¢ao no tempo de ¢; e ¢4 para os trés casos estudados.
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Conforme observado no grafico acima, ha uma variacao sutil nas oscilagoes caracte-
risticas de ruido. Os melhores resultados sao aqueles obtidos com L fixo, conforme Eq. 3.44.
Entretanto, conforme serd mostrado na secao posterior, dentre os trés métodos testados,
este é o que apresenta maior tempo computacional. Por essa razao, aliado ao fato de que
as diferencgas nas oscilagoes mostradas sao de pequenas proporgoes, serda adotado o método

que utiliza L vortices nascentes variaveis de acordo com o comprimento do painel, baseado
na Eq. 3.45

6.6 Consideracoes sobre o tempo computacional

As Figuras 68 e 69 mostram o tempo computacional necessério para a simulacao
em funcao do niimero de vértices presentes na nuvem. Visando ilustrar a influéncia da
distancia de difusao ¢, no desempenho da simulacao, foram realizadas simulacoes para
0n = 0o = 0.005 e §,, = g9 = 0.002.
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Figura 68 — Relacao entre tempo computacional e niimero de vértices a nuvem para
Re = 1.0 x 10°, o = 6°, n = 250 painéis e 6, = oo = 0.005.

As simulagbes mostradas na figura acima diferem apenas no método de distribuigao
dos vortices nascentes discutido na secao anterior. As diferencas de tempo computacional

se devem a influéncia da distribuicao dos vortices discretos no desempenho do Método
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de Expensao em Multipolos Adaptativo, seja pela adaptabilidade espacial e consequente
hierarquizacao das caixas, seja pela quantidade de operagoes em situagoes onde a distancia

entre dois vortices é menor do que a distancia de dessingularizacao.

Na Figura 68 é possivel visualizar claramente regioes onde a relacao entre o ntimero
de vértices e o tempo computacional torna-se mais abrupta. Tal efeito se deve a grande
concentracao de vértices numa determinada regido, fazendo com que uma caixa contendo
tais vortices seja dividida para que o nimero maximo de vortices por caixa nao seja
ultrapassado. Entretanto, divisoes sucessivas eventualmente fazem com que a dimensao
da caixa torne-se menor do que a distancia de dessingularizacdo. Quando isto ocorre, é
necessario aumentar o nimero maximo de vértices por caixa, o que resulta em maior

numero de operagoes de calculo direto.
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Figura 69 — Relagao entre tempo computacional e niimero de vértices a nuvem para
Re = 1.0 x 10°, o = 6°, n = 250 painéis e 6,, = o9 = 0.002.

Na Figura 69 acima ¢é possivel observar diferengas no comportamento da simulagao
em relagao a Figura 68, exemplificando a grande influéncia dos parametros na simulagao

pelo método dos vértices.

No contexto do tempo computacional, cabe uma ultima observacao. A Figura 70

mostra o tempo computacional necessario para simulagao usando 1 e 2 vértices nascentes
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por painel.
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Figura 70 — Relagao entre tempo computacional e niimero de vértices na nuvem para
Re =1.7x 10, a = 12° n = 250 painéis e §,, = oo = 0.05.

As Figuras 71 e 72 mostram a evolucao dos coeficientes de sustentagao e arrasto

para as simulacoes usando 1 e 2 vértices nascenes por painel, respectivamente.

Ao analisar as Figuras 71 e 72 graficamente, é possivel perceber que a convergéncia
¢ obtida aproximadamente em ¢ = 7.0 para o caso (L = 1) e t = 6.0 para o caso (L = 2).
No primeiro caso, tal situagao é atingida apds 280 iteragoes (t/d; = 7.0/0.025 = 240) e no
segundo caso, apds 240 iteragoes. Para o primeiro caso (L = 1), a nuvem de vortices é
composta de 70 mil vértices e para o segundo (L = 2) a nuvem é composta de 120 mil
vortices. A partir de uma anélise conjunta das Figuras 70, 71 e 72 é possivel inferir que menor
tempo computacional é necessario, no presente caso, para atingir a convergéncia quando
L = 1. E necessério, entretanto, um nimero adicional de iteracdes apés a convergéncia

para que se possa obter um valor médio no tempo.

Nao obstante, a presente discussao limita-se ao caso em que busca-se apenas obter
os coeficientes de sustentacao e arrasto. Tal situacao ilustra a complexidade da selecao dos

parametros de simulacao do método de vortices.
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Figura 71 — C; e c¢q para L = 1 vértice nascente por painel, Re = 1.7 x 10°, a@ = 12°,
n = 250 painéis e 9,, = oo = 0.05.
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Figura 72 — C; e ¢q para L = 2 vértices nascentes por painel, Re = 1.7 x 10°, a = 12°,
n = 250 painéis e 9,, = gy = 0.05.
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7 RESULTADOS - VALIDACAO DO MODELO

Em uma etapa preliminar a simulagdo da geometria objeto de estudo deste trabalho,
o presente capitulo desenvolve o escoamento ao redor do aerofélio NACA 0012 utilizando

os parametros selecionados a partir das anélises feitas no Capitulo 6.

Os resultados das simulagoes realizadas neste capitulo sao utilizados para validar o
modelo desenvolvido, efetuando-se comparacao com resultados encontrados na literatura,
sendo esses resultados tanto experimentais quanto numéricos. O aerofélio NACA 0012 tem
sido objeto de estudo de uma ampla gama de trabalhos académicos, havendo, portanto,

abundante informacao que permitem comparacao validacao.

O estudo de escoamento ao redor de corpos bidimensionais que geram sustenacao é
de sumo interesse na engenharia. Apesar de escoamentos verdadeiramente bidimensionais
nao existirem na natureza, elevada quantidade de informacoes podem ser extraidas de
simulagoes deste tipo. Particularmente, é pratica comum o uso de correlagoes para obtencao
dos coeficientes de sustentacao e arrasto de arrasto de uma asa tridimensional a partir
dos coeficientes oriundos do escoamento bidimensional sobre a secao transversal desta asa.

Tais correlagoes tém raizes na teoria da asa finita descrita inicialmente por Prandtl(36).

7.1 Resultados preliminares

Visando fornecer um visualizacao da convergéncia dos coeficientes de sustentacao e
arrasto para o NACA 0012 em baixos angulos de ataque, as Figuras 73 e 74 mostram a
evolucao destes coeficientes ao longo do tempo, enquanto a Figura 75 mostra a distribuicao
do coeficiente de sustentacdo ao redor do aerofélio, qual seja o = 4°, para um ntimero
de Reyolds Re = 1.7 x 10°. A Figura 76 mostra a esteira de vorticidade para a mesma

simulacao.

De forma andaloga, as Figuras 77, 78, 79 e 80 trazem informacoes equivalentes para

um angulo de ataque moderado o = 8.

Finalmente, as Figuras 81, 82, 83 e 84 mostram os resultados para um elevado

angulo de ataque, onde o = 18°.
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Figura 73 — Coeficiente de sustentacao.

Re =1.7x 10°, o = 40.
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Figura 75 — Coeficiente de pressio (¢;). Re = 1.7 x 10°, o = 4°.

Figura 76 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, o = 4°.
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Figura 79 — Coeficiente de pressao (¢;). Re = 1.7 x 105, o = &°.

Figura 80 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 8°.
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Ao comparar-se os resultados mostrados nas Figuras 73, 77 e 81, pode-se citar a
convergéncia mais répida ocorre para o escoamento com o = 4°, enquanto a mais tardia
ocorre para a = 18°. Tal fato tem relacdo com a fisica do problema, uma vez que angulos
de ataque mais elevados resultam em regimes altamente transientes, com grandes oscilagoes
dos coeficientes, que por sua vez resultam do desprendimento de estruturas rotacionais,

efeito caracteristicos do estol.

O carater altamente trasiente dos escoamentos para grandes angulos de ataque
exige simulagao para tempos adimensionais mais longos, o que acarreta em elevado tempo
computacional. Assim, caso seja de interesse apenas o levantamento dos coeficientes
aerodinamicos, podem ser selecionados parametros conforme andlises citadas no capitulo
6, tais como reducao da distancia de nascimento dos vértices e redu¢ao no nimero de
vortices nascentes por painel. Tais medidas tornam a simulacao menos representativa
do escoamento real, entretanto sao suficientes para uma obtenc¢ao da média temporal

satisfatéria para ¢, cq e Cp.

O desprendimento das estrutras de vorticidade de maior escala e as instabilidades

de Kelvin-Helmoltz podem ser vistos na Figura 84.

7.2 Coeficientes de sustentacdo e arrasto para o aerofélio NACA
0012

As Figuras 85 e 86 apresentam, respectivamente, as curvas de ¢ e ¢q em funcao do
angulo de ataque « para as simulagoes realizadas neste trabalho, bem como dados obtidos

por outros autores.

Pode-se perceber que, para uma razoavel faixa de «a, os resultados para o coeficiente
de sustentacao do presente trabalho se aproximam satisfatoriamente daqueles obtidos por
outros autores. Em relacao ao coeficiente de arrasto ha consideravel discordancia, exceto
em relagao a Silva(31). A proximidade dos resultados com aqueles obtidos por Silva(31) se
explica pelo fato dos coeficientes terem sido obtidos pelo método de Lewis(7), bem como

pelo uso do Método do Avanco Randomico para simulacao da etapa difusiva.

Blevins(37) apresenta resultados experimentais, enquanto Santiago(3) apresenta
resultados para simulac¢oes pelo método de painéis e de vortices utilizando, para calculo
de ¢; e ¢4, 0 método apresentado por Shintani e Akamatsu(38). Spalart(39) apresenta

resulados numéricos, porém por metodologias distintas do Mértodo de Vortices.

A dificuldade de obtencao de resulados precisos para ¢; nas regioes de estol se deve
as caracteristicas altamente rotacionais do escoamento nessas condicoes. Ressalta-se que a
turbuléncia é um fendémeno intrinsecamente tridimensional, havendo, portanto, perda de

informagao ao modelar-se um escoamento turbulento como bidimensional.
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Nao obstante, para valores mais baixos de « os resultados obtidos no presente
trabalho para ¢; apresentam razoavel concordancia com os demais autores citados. Tal
fato se explica pelo coeficiente de sustentacao ser governado majoritariamente por forgas
de pressao. Ja para cq, cujas forcas tém origem majoritariamente viscosas, a dificuldade
dos métodos aqui utilizados para modelar o escoamento viscoso prejudicaram a obtencao

de melhores resultados.
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8 RESULTADOS - APLICACAO DO MODELO AO PERFIL DO
MISSIL SS T-09 TS

Concluida a implementacao do modelo, o qual foi devidamente validado por meio
de resulados obtidos para o aerofélio NACA 0012, é possivel aplicar o método para a
geometria objeto de estudo deste texto (Fig 39). Os pardmetros de simulagao sao aqueles
selecionados no Capitulo 6: ¢t = 0.025, 6, = 0 = 0.005, n = 250 painéis e h/o = 0.8. A
quantidade de vortices por painel é aquela obtida com base na Eq. 3.45, sendo variavel em

funcao do comprimento do painel.

Para selecao do niimero de Reynolds foi considerado voo a nivel do mar a Mach =
0.85, levando-se em conta ainda uma segao transversal com 30 ¢m de comprimento na
raiz da superficie. Considerando as propriedades do ar conforme atmosfera padrao, temos
a temperatura T = 15° C' = 288 K, a massa especifica p = 1.225 kg/m3, a viscosidade
dindmica pu = 1.812 x 107 Pa.s, o coeficiente de expansio adiabética v = 1.4 e a constante

do gas R =287 J.kg~'.K~'. Logo, a velocidade do som no ar (a) é dada por

a=/YRT = /1.4 x 287 x 288 = 340.17 m/s

Assim, a velocidade de deslocamento do missil é Ma = 0,85 x 340.17 = 289.15 m/s.

Logo, o nimero de Reynolds ¢ dado por

pVI  1.225 x 289,15 x 0.30

5.8 x 10°
0 1,812 x 105 .

Re =

Logo, um ntimero de Reynolds Re = 6.0 x 10° representa de forma satisfatéria
a ordem de grandeza do problema. Adicionalmente, foram realizadas simulacoes para

Re =1.0 x 105 e Re = 3.0 x 105.

8.1 Resultados preliminares

Os resultados apresentados nesta secao foram obtidos considerando Re = 3.0 x 10°.
Uma vez que as aletas de misseis de cruzeiro sdo superficies que nao apresentam grandes

angulos de ataque, foram realizadas simulacoes para uma faixa —7.0° < a < 7.0°.

As Figuras 87 e 88 apresentam, para o = —7.0°, respectivamente, a evolucio
temporal dos coeficientes de sustentacao e arrasto, enquanto a Figura 89 mostra a nuvem

de vértices ao final da simulagao.
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Figura 87 — Coeficiente de sustentacao. Figura 88 — Coeficiente de arrasto. Re =
Re =3.0 x 105, a = —7°. 3.0 x 10%, a = —7°.

Figura 89 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, o = —7°.

Similarmente, as Figuras 90, 91 e 92 trazem as mesmas informacoes para o = 0V.
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Figura 90 — Coeficiente de sustentacao. Figura 91 — Coeficiente de arrasto. Re =

Re = 3.0 x 105, a = 0°. 3.0 x 10%, o = (°.
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Figura 92 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = 0°.

Por 1ltimo, sao mostrados os resultados para o = 7.0° nas Figuras 93, 94 e 95.
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Figura 93 — Coeficiente de sustentagcao. Figura 94 — Coeficiente de arrasto. Re =
Re =3.0 x 105, o = 7°. 3.0 x 10%, a = 7°.

Figura 95 — Esteira. Re = 3.0 x 10°, oo = 7°.

Uma analise grafica da evolugdo temporal dos coeficientes da evolucao sustentagao
mostrados nas Figuras 87, 90 e 93, bem como para os coeficientes de arrasto mostrados
nas Figuras 88, 91 e 94, sugerem convergéncia destes parametros, com oscilagdes no tempo
caracteristicas de regime transiente, sendo possivel identificar trés ciclos de oscilagao nas

curvas de evolucao temporal dos coeficientes de sustentagao e arrasto.
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A nuvem de vértice mostrada na Figura 89, para o perfil com angulo de ataque o =
—7Y, apresenta diversos pontos de separacio em regioes onde o escoamento encontra angulos
acentuados, e, portanto, ha grandes gradientes de pressao, velocidade e, consequentemente,

vorticidade.

De fato, as flutuagoes temporais caracteristicas de ruidos possuem maior amplitude
neste caso do que nos demais mostrados. Ainda assim, tal caracteristica ndo impede
tomada de uma média confiavel, pois os periodos de oscilagao sao de certa forma evidentes

nas figuras.

As Figuras 89, 92 e 95 mostram ainda o padrao de vortices de Von Karman, que é
caracteristico de escoamentos ao redor de corpos rombudos. Tal padrao é esperado em
virtude da geometria aqui estudada, a qual termina de forma abrupta, sem qualquer tipo

de suavizacao, em oposi¢ao ao que ocorre em bordos de fuga de aerofélios convencionais.

Ainda nas Figuras 89, 92 e 95 é possivel ver um padrao anormal de distribuigao de
vortices discretos a regidao altamente rotacional imediatamente apds o bordo de fuga. Tal
padrao resulta da dificuldade da subrotina de reflexao em tratar os vortices que adentram o
corpo na regiao proxima ao bordo de fuga, pois este possui geometria vertical. Entretanto,
a quantidade de vértices nesta situacao foi considerada desprezivel ante ao montante total
contido na esteira viscosa, e a sua influéncia foi desconsiderada. A Figura 96 mostra,
através do campo vetorial da velocidade, a recirculacao na regiao do bordo de fuga da

aleta.
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Figura 96 — Campo vetorial da velocidade de escoamento na regiao do bordo de fuga da
aleta do missil SS T-09 TS. Re = 10°%, a = 0°.
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As caracteristicas do escoamento discutidas nesta se¢ao, a saber a nitida conver-
géncia dos coeficientes de sustentagao e arrasto e o padrao de comportamento da esteira
viscosa, atestam que o modelo desenvolvido é suficientemente robusto para simulacao de
escoamentos ao redor de corpos com cantos vivos, a semelhanca do perfil objeto de estudo

do presente trabalho.

8.2 Obtencao dos coeficientes aerodinamicos para o perfil SS T-09

TS

Aletas de misseis de cruzeiro tipicamente apresentam baixos angulos de incidéncia
e, consequentemente, baixos dngulos de ataque em voo nivelado. Assim, foram obtidos os

coeficientes de sustentacdo e arrasto para agulos de ataque de o = —7% a o = 7°.

As curvas para os coeficientes de sustentacao e arrasto sao mostradas nas Figuras

97 e 98, respectivamente.
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Figura 97 — Coeficiente de sustentacao para o perfil da susperficie de controle do missil SS
T-09 TS para diferentes nimeros de Reynolds.

Embora nao haja resultados de outros autores que permitam comparacao com
os resultados mostrados nas Figuras 97 e 98, as curvas obtidas mostram-se coerentes,
apresentando ordens de grandeza esperadas para problemas deste tipo. E possivel observar,

na Figura 97, que nao foi atingido o estol, tendo em vista terem sido simulados pequenos
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Figura 98 — Coeficiente de arrasto para o perfil da susperficie de controle do missil SS
T-09 TS para diferentes nimeros de Reynolds.

angulos de ataque. A Figura 98 apresenta nitidamente um valor minimo para o coeficiente
de arrasto na faixa de angulos de ataque simulada, corroborando a coeréncia dos resultados
obtidos. O coeficiente de arrasto para este perfil mostra-se substancialmente elevado em
comparacao com perfis tradicionais, tais como o NACA 0012 estudado na se¢ao anterior.
Tal particularidade evidencia um arrasto majoritariamente composto por forcas de pressao,

caracteristico de corpos rombudos.
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9 CONCLUSOES

O presente trabalho apresenta um algoritmo para implementacdo do Método de
Painéis de vortices para simulagdo do aerofélio NACA 0012 e da segao transversal da
aleta de estabilizacdo do missil SS-09 T'S. O método apresentado é capaz de simular o
escoamento bidimensional, incompressivel e transiente em torno das geometrias citadas.
Toda a vorticidade do escoamento é modelada como uma nuvem de vértices discretos,
estes por sua vez modelados como vortices de Lamb. O movimento dos vortices discretos
presentes na nuvem ¢é calculado a cada passo de tempo, divido em uma etapa difusiva e

outra convectiva.

Foi utilizada uma discretizagdo do corpo em painéis retos. Apesar da superioridade
de discretizacdo da geometria em painéis curvos, conforme constatado por Pereira e
Bodstein(23), Pereira, Silva e Bodstein(22) e Santiago(3), a secao transversal da aleta
estudada apresenta geometria poligonal, sendo suficiente, portanto, a discretizacao em
painéis retos para a modelagem do corpo. Em relacao a distribuicao de singularidade,
foi utilizada a distribuicao linear de vorticidade, garantindo-se assim a continuidade da
vorticidade nos noés. Foram testadas discretizagoes em diferentes nimeros de painéis,
testando-se a influéncia deste pardmetro na convergéncia dos coeficientes de sustentagao e

arrasto, além da distribuicao do coeficiente de pressao ao redor do corpo.

O esquema da Adams-Basforth de segunda ordem foi utilizado para o avanco
temporal da etapa convectiva, enquanto o movimento difusivo foi simulado pelo Método do
Avanco Randdmico. Novos vortices nascentes sao liberados para o escoamento a cada passo
no tempo, passando a fazer parte da nuvem de vortices, deslocando-se por efeitos difusivos
e convectivos. O carregamentos sobre o corpo foi obtido através do método apresentado

por Lewis(21).

Foi estudada a influéncia de diversos parametros de simula¢ao no comportamento
da convergéncia. Mais especificamente, foram testados o ntimero de painéis, o niimero
de vortices nascentes por painel, a distancia de nascimento dos vortices e a distribuicao
dos vortices nascentes ao longo dos painéis. Adicionalmente, este trabalho estudou o

comportamento da simulagao ao utilizar-se a condi¢do de Kutta na primeira iteracao.

Foram selecionados parametros de simulacao com base em extensos testes realizados,
buscando-se um compromisso entre aceleragao da convergéncia e representacao fisica do
problema. Foram obtidas curvas para ¢; e ¢4 em funcao de a do perfil NACA 0012 para
diferentes niimeros de Reynolds, e os resultados sao comparados com os obtidos por outros

autores.

Foi proposto um método para discretizacdo de geometrias poligonais, onde o
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corpo em questao é dividido em segmentos de reta, que por sua vez sao discretizados em
painéis cujo comprimento ¢é reduzido em relagdo ao painel anterior, partindo-se dos painéis
localizados na regido central do segmento. Consequentemente, obtém-se uma discretizagao

mais refinada nos vértices do poligono, que sao regidoes com maior gradiente de vorticidade.

Sao ainda obtidas as curvas para ¢; e ¢4 em funcao de «a e da aleta do missil SS-09
TS. Sao discutidos ainda aspectos qualitativos do escoamento, como o formato da esteira

viscosa em diferentes casos.

O leitor interessado no assunto encontrara, nos apéndices deste trabalho, vasta
informacgao acerca dos resultados das simulagoes ao redor dos perfis NACA 0012 e SS
T-09 TS para diversos numeros de Reynolds e angulos de ataque. As citadas informagoes
incluem evolugoes temporais dos coeficientes de sustentagao e arrasto, média no tempo
do coeficiente de pressao ao redor do perfil, configuragao da esteira viscosa e campo de

velocidade instantaneo no dominio analisado.

Dentre as vantagens do Método de Painéis e de vortices, observa-se a facilidade de
implementacao, principalmente pelo fato nao ser necessario o uso de malhas computacionais
como em métodos numéricos convencionais, como o Método dos Volumes Finitos. Esta
caracteristica mostra-se particularmente vantajosa para geometrias complexas, onde a
geracao de malha auxiliar pode ser de grande dificuldade. A adaptabilidade e robustez
do Método de Painéis e de Vortices fica evidente ao simular-se o escoamento ao redor da

aleta do missil SS-09 TS, a qual possui diversos cantos vivos.

Como desvantagens, pode-se citar os elevados tempos de simulacao envolvidos,

além da forte influéncia dos pardametros de simulagao na convergéncia.

9.1 Condicao restritiva

Testes realizados atestaram que a utilizagao da conducao de Kutta na primeira
iteracao nao traz qualquer vantagem do ponto de vista da aceleragao da convergéncia,
além de apresentar resultados, tanto qualitativos quanto quantitativos, incompativeis com
a fisica do problema em questdo. O for¢camento da existéncia de um ponto de estagnacao
no bordo de fuga do aerofélio configura condicao destoante da realidade, sobretudo para
angulos de ataque mais elevados. Mesmo para angulos de ataque menores, embora as
discrepancias com a fisica do problema se mostram menos severas, a convergéncia foi

atrasada em relacao a utilizagao da condigao de conservagao de circulagao.

9.2 Distancia de nascimento dos vortices

A distancia de nascimento dos vértices mostrou-se de grande impacto nos resultados

das simulagoes, sendo que vortices nascentes mais proximos ao corpo resultam em drastica
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diminuicao do tempo computacional, entretanto causam instabilidades, grandes oscilagoes
e, em casos mais extremos, divergéncia. O ganho no tempo computacional de deve ao
fato da distancia de nascimento ser equivalente ao raio do nucleo e, consequentemente, a
distancia de dessingularizacao. As instabilidades e oscilagoes caracteristicas de ruidos sao
reduzidas para uma mesma distancia de nascimento quando sao utilizados mais vortices

nascentes por painel.

9.3 Ndmero de vértices nascentes por painel

O aumento do nimero de vortices nascentes por painel representa ganhos na con-
vergéncia dos coeficientes e na evolugao temporal do escoamento, uma vez que quantidades
maiores de vortices resultam no recobrimento necessario para uma representacao acurada
do escoamento. Naturalmente, maiores nimeros de vortices nascentes resultam em maior
tempo computacional, motivo pelo qual uma analise deste parametro individualmente

mostra-se inconclusiva.

9.4 Distribuicao de vortices nascentes em funcao do comprimento
dos painéis

Em contrapartida a arbitraria estipulacao de um ntimero de vortice nascentes por
painel, utilizou-se um valor obtido por meio da teoria distancia de difusdo. Adicionalmente,
levando-se em conta a grande variagao no comprimento dos painéis ao discretizar-se um
aerofélio pelo méto dos cossenos, aliada a necessidade de obter-se um refinamento espacial
para melhor representacao do escoamento, este trabalho propos a obtencdo de um nimero
de vortices nascentes variavel em funcao do comprimento do painel. Tal método resultou
em menores tempos computacionais para os casos em que a distancia de nascimento dos

vortices 4 maior.

Objetivando uma maior compreensao da influéncia da distribuicao dos vortices
nascentes por painel, este trabalho estudou o comportamento da simulacao quando o
nimero de vortices nascentes varia linearmente. Neste caso, a distribuicao de vértices
nascentes atende a critérios puramente geométricos, nao tendo relagao com a teoria da
distancia de difusao. Os resultados indicam uma piora na convergéncia e na representagao

fisica do escoamento, entretanto com redugao no tempo computacional.

9.5 Pontos passiveis de melhoria

Dos resultados obtidos, embora haja satisfatoria concordancia com outros encon-

trados na literatura, observa-se pontos que carecem de melhoria. Santiago(3) conclui que
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o método de Shintani e Akamatsu(38) é mais adequado para obtengao dos carregamentos
sobre o corpo. O mesmo autor conclui ainda ser mais vantajosa a utilizacao do Método do

Crescimento do Nicleo Corrigido para simulagao da etapa difusiva.

9.6 Sugestbes para trabalhos futuros

Os resultados das simulagoes realizadas evidenciam a alta dependéncia dos pardme-
tros de simulagao na convergéncia e no desempenho do Método de Painéis e de Vortices.
Dentre os pardmetros que mais influenciam, destaca-se a distancia de nascimento dos
vortices. Tal parametro tem grande influéncia na convergéncia e no tempo computacional,

pois o raio do niucleo dos vortices discretos € utilizado como distancia de dessingularizagao.

Testes também mostraram a influéncia do nimero de vortices nascentes por painel,

bem como da distribuicao destes, na convergéncia e no tempo computacional.

E digno de nota, entretanto, que de maneira geral foram observadas tendéncias
pontuais, variando-se um dos paramtros isoladamente. Tais tendéncias podem nao se
repetir quando um parametro adicional é variado. De fato, os graficos apresentados nas
Figs 69 e 70 mostram tendéncias distintas para o desempenho de diferentes distribui¢oes

de vortices nascentes quando sao usados valores da distancia de nascimento diferentes.

Um estudo dedicado a interdependéncia entre a distdncia de nascimento dos
vortices,a distribuicdo dos vortices nascentes por painel, o nimero de vértices nascentes

por painel e o tempo computacional é sugerido.

Visando validar resultados aqui obtidos, bem como atestar a aplicabilidade e
robustez do presente método, sugere-se simulacao de escoamentos aoredor de reangulos e

posterior comparagao com resultados encontrados na literatura.

Sugere-se ainda a utilizacao de distribuicoes de singularidade de ordens superiores,
além de painéis curvos quando pertinente, em conjunto com os métodos aqui desenvolvidos,

configurando solu¢ao mais sofisticada do Método dos Painéis e de vortices.

Adicionalmente, sugere-se aplicacdo do Método dos Volumes Finitos para a geome-

tria estudada no presente trabalho a fim de comparar com os resultados aqui obtidos.
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APENDICE A -

RESULTADOS PARA O PERFIL NACA 0012
REYNOLDS = 1.7 x 10%, 6; = 0.025, h/o = 0.8, N = 250 e L variavel (conforme 3.45).
NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e o = (0°
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Figura 99 — Coeficiente de sustentacao. Figura 100 — Coeficiente de arrasto.
Re = 1.7 x10°% a = 0% e Re = 1.7x10°, a = 0" e¢
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Figura 101 — Coeficiente de pressio. Re = 1.7 x 10°, a = 0" e t = 3.3.
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Figura 102 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 0% e t = 3.3.

Figura 103 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 10°, a = 0 e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = 2°
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Figura 104 — Coeficiente de sustentagao. Figura 105 — Coeficiente de arrasto.
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Figura 106 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 105, a = 2% e t = 3.3.
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Figura 107 — Esteira. Re = 1. x 10°, a =2 e t = 3.3.

Figura 108 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 10°, a = 2% e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e e = 4°
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Figura 109 — Coeficiente de sustentagao. Figura 110 — Coeficiente de arrasto.
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Figura 111 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 105, a = 4% e t = 3.3.
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Figura 112 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 4% e t = 3.3.

Figura 113 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 10%, a = 4" e t = 3.3.



APENDICE A. 132
NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e o = 6"
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Figura 114 — Coeficiente de sustentagao. Figura 115 — Coeficiente de arrasto.
Re = 1.7 x 10°, a = 6% e Re = 1.7 x10°, a = 6% e
t=3.3. t=3.3.
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Figura 116 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 10%, a = 6" e t = 3.3.
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Figura 117 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 6" e t = 3.3.

Figura 118 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 10°, a = 6" e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = &°
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0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35
t t
Figura 119 — Coeficiente de sustentagao. Figura 120 — Coeficiente de arrasto.
Re = 1.7 x 10°, a = 8% e Re = 1.7 x10°, a = 8% ¢
t=3.3. t=3.3.
3 T T T T T T T T I
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X

Figura 121 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 10°, a =8 e t = 3.3.
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Figura 122 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 8% e t = 3.3.

Figura 123 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 10°, a =8 e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = 10°
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25 F g 07 1
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0.5 W ] ool ]

05 - or T
-1k | -0.1 4
-0.2 - 1
15 l 0.3k R
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0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35
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Figura 124 — Coeficiente de sustentagao. Figura 125 — Coeficiente de arrasto.
Re =1.7x10°, a = 10° e Re =1.7x10°, a= 10" ¢
t=3.3. t=3.3.
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Figura 126 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 10%, o = 10° e t = 3.3.
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Figura 127 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 10° e t = 3.3.

Figura 128 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 105, a = 10° e ¢t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = 12°
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Figura 129 — Coeficiente de sustentagao. Figura 130 — Coeficiente de arrasto.
Re=17x10°,a=12"¢ Re=17x10°, a=12"¢
t=3.3. t=3.3.
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Figura 131 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 105, a = 12° e t = 3.3.
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Figura 132 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 12° e t = 3.3.

Figura 133 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 10%, a = 12% e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = 14°
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Figura 134 — Coeficiente de sustentagao. Figura 135 — Coeficiente de arrasto.
Re=17x10°,a=14"¢ Re=17x10°, a=14"¢
t=3.3. t=3.3.
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Figura 136 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 10°, o = 14% e t = 3.3.
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Figura 137 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 14° e t = 3.3.

Figura 138 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 105, o = 14% e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = 16°
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Figura 139 — Coeficiente de sustentagao. Figura 140 — Coeficiente de arrasto.
Re=1.7x10°, a = 16" ¢ Re =1.7x10°, a= 16" ¢
t=3.3. t=3.3.
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X

Figura 141 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 105, a = 16° e t = 3.3.
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Figura 142 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 16" e t = 3.3.

Figura 143 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 105, a = 16° e t = 3.3.
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NACA 0012, REYNOLDS = 1.7 x 10° e a = 18°
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Figura 144 — Coeficiente de sustentacao. Figura 145 — Coeficiente de arrasto.
Re=17x10°, a=18"¢ Re=17x10° a=18"¢
t = 3.3. t=3.3.
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Figura 146 — Coeficiente de pressdo. Re = 1.7 x 10°, aa = 18% e t = 3.3.
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Figura 147 — Esteira. Re = 1.7 x 10°, a = 18° e t = 3.3.

Figura 148 — Campo de velocidade. Re = 1.7 x 105, a = 18% e t = 3.3.
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APENDICE B -

RESULTADOS PARA O PERFIL NACA 0012
REYNOLDS = 6.0 x 10°, 6, = 0.025, h/o = 0.8, N = 250 e L variavel (conforme 3.45).
NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10 e v = 0°

2.5 T T T T 0.8
5 0.7
15 L 0.6
0.5 F
! 0.4
0.5 F 7 0.3
q o Cg 0.2
0.5 g 0.1
0 L’\w—slv—/vv\l\—
-1 -
-0.1 -
i 02
2 0.3
2.5 | I | I -0.4
4] 0.5 1 1.5 2 25 o] 0.5 1 1.5 2 25
t t
Figura 149 — Coeficiente de sustentacao. Figura 150 — Coeficiente de arrasto.
Re = 6.0 x 105, v = 0% e Re = 6.0 x 10% a = 0"e¢
t=2.5. t=25.
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Figura 151 — Coeficiente de pressio. Re = 6.0 x 10%, a = 0" e t = 2.5.
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Figura 152 — Esteira. Re = 6.0 x 105, a = 0% e t = 2.5.

Figura 153 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = 0" e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% ¢ o = 2°
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Figura 154 — Coeficiente de sustentagao. Figura 155 — Coeficiente de arrasto.
Re = 6.0 x 105, a = 2% ¢ Re = 6.0 x 105 o =2%¢
t=2.5. t=25.
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Figura 156 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 10%, o =2 e t = 2.5.
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Figura 157 — Esteira. Re = 6.0 x 105, a = 2% e t = 2.5.

Figura 158 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = 2 e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% e o = 4°
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Figura 159 — Coeficiente de sustentagao. Figura 160 — Coeficiente de arrasto.
Re = 6.0 x 105, v = 4% ¢ Re = 6.0 x 105 a=4%¢
t=2.5. t=25.
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Figura 161 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 10%, o = 4% e t = 2.5.
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Figura 162 — Esteira. Re = 6.0 x 105, a = 4% e t = 2.5.

Figura 163 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o« = 4% e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% e e = 6°
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Figura 164 — Coeficiente de sustentagao. Figura 165 — Coeficiente de arrasto.
Re = 6.0 x 105, v = 6% ¢ Re = 6.0 x 105 a =6 ¢
t=2.5. t=25.
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Figura 166 — Coeficiente de pressao. Re = 6.0 x 10%, o = 6" e t = 2.5.
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Figura 167 — Esteira. Re = 6.0 x 105, a = 6% e t = 2.5.

Figura 168 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = 6" e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% ¢ e = &°
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Figura 169 — Coeficiente de sustentagao. Figura 170 — Coeficiente de arrasto.
Re = 6.0 x 105, o = 8% ¢ Re = 6.0x 105 a =8¢
t=2.5. t=25.
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Figura 171 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 10%, o =8 e t = 2.5.
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Figura 172 — Esteira. Re = 6.0 x 105, a = 8% e t = 2.5.

Figura 173 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = 8" e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% e o = 10°
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Figura 174 — Coeficiente de sustentagao. Figura 175 — Coeficiente de arrasto.
Re = 6.0 x 10%, a = 10° e Re = 6.0 x 10%, a = 10° e
t=2.5. t=25.
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Figura 176 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 105, o = 10° e t = 2.5.
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Figura 177 — Esteira. Re = 6.0 x 105, a = 10° e t = 2.5.

Figura 178 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 10° e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% e o = 12°
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Figura 179 — Coeficiente de sustentagao. Figura 180 — Coeficiente de arrasto.
Re =6.0 x 10%, a =12 ¢ Re =6.0 x 10%, a =12¢
t=2.5. t=.5.
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Figura 181 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 105, o =120 e t = 2.5.
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Figura 182 — Esteira. Re = 6.0 x 105, o = 12% e t = 2.5.

Figura 183 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 120 e t = 2.5.
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NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% e a = 14°
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Figura 184 — Coeficiente de sustentagao. Figura 185 — Coeficiente de arrasto.
Re =6.0 x 10°, o = 14% ¢ Re =6.0 x 10%, o = 14% ¢
t=2.5. t=25.
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Figura 186 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 105, o = 14% e t = 2.5.
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Figura 187 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 14% e t = 2.5.

Figura 188 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 14% e t = 2.5.
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Figura 189 — Coeficiente de sustentagao.
Re =6.0 x 10°, o = 16" ¢

NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 10% e o = 16"
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Figura 190 — Coeficiente de arrasto.

Re =6.0 x 10%, a = 16" ¢
t = 2.5.

Figura 191 — Coeficiente de pressao
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.Re=6.0x10% a=16" et = 2.5.
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Figura 192 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 16" e t = 2.5.

Figura 193 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 16° e t = 2.5.



APENDICE B. 164
NACA 0012, REYNOLDS = 6.0 x 105 ¢ o = 18°
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Figura 194 — Coeficiente de sustentagao.
Re =6.0 x 10°, a = 18% ¢
t=2.5.

t

Figura 195 — Coeficiente de arrasto.
Re =6.0 x 10%, a = 18% ¢
t=25.
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Figura 196 — Coeficiente de pressdo. Re = 6.0 x 105, o = 18% e t = 2.5.
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Figura 197 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 18° e t = 2.5.

Figura 198 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 18% e t = 2.5.
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APENDICE C -

RESULTADOS PARA O PERFIL DA ALETA DO MISSIL SS-09 TS
REYNOLDS = 1.0 x 10°, 6, = 0.025, h/o = 0.8, N = 250 e L variavel (conforme 3.45).
SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 106 e a = — 7"
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Figura 199 — Coeficiente de Figura 200 — Coeficiente de arrasto.
sustentacdo.Re = 1.0 x 108, Re=10x105 a=-"T"¢
a=-7"et=3.0. t=3.0.

Figura 201 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = —7% e t = 3.0.
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Figura 202 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 105, a = =7 e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 106 e = —6"
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Figura 203 — Coeficiente de Figura 204 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re=1.0x10% o= —-6"¢
a=—6"et=3.0. t = 3.0.

Figura 205 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = —6° e t = 3.0.
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Figura 206 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, o = —6" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 106 e = —4"
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Figura 207 — Coeficiente de Figura 208 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re=10x10% a=—4"¢
a=-4"et=230. t=3.0.

Figura 209 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = —4% e t = 3.0.
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Figura 210 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, o = —4% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 10% e v = —3°
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Figura 211 — Coeficiente de Figura 212 — Coeficiente de arrasto.

sustentacao.Re = 1.0 x 106,

a=-3et=3.0.

Re=10x10% a=—-3"e
t = 3.0.

Figura 213 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = —3% e t = 3.0.
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Figura 214 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, o = —3% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 106 e = —2Y
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Figura 215 — Coeficiente de Figura 216 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re=10x10% a=—-2¢
a=-20et=230. t=3.0.

Figura 217 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = —2% e t = 3.0.

Figura 218 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, o = —2% e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 10 e a« = —1°
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Figura 219 — Coeficiente de Figura 220 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re=10x10% a=—-1%¢
a=-1%et=3.0. t=3.0.

Figura 221 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = —1% e t = 3.0.
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Figura 222 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, a = —1% e t = 3.0.



APENDICE C. 172

SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 105 e o = (°

2.5 T T T T T 0.8
2+ 4 0.7 i
15k i 0.6 | g
1 0.5 B
0.5 | E o4
o Wm -
fos “ o
1 , o
La T 0.1 F R
2r ] 0.2 | E
2.5 b 0.3 | -
-3 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ -0.4
[} 0.5 1 1.5 2 2.5 3 o] 0.5 1 1.5 2 2.5 3
t t
Figura 223 — Coeficiente de Figura 224 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re = 1.0 x 10°% o =0%e
a=0"et=230. t=3.0.

Figura 225 — Esteira. Re = 1.0 x 105, a = 0% e t = 3.0.
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Figura 226 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, a = 0" e t = 3.0.



APENDICE C. 173

SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 10 e a« = 1°
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Figura 227 — Coeficiente de Figura 228 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re =10x10% a=1%¢
a=1%e¢t=3.0. t=3.0.

Figura 229 — Esteira. Re = 1.0 x 105, a =1 e ¢t = 3.0.
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Figura 230 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, o = 1% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 105 e o = 2°
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Figura 231 — Coeficiente de Figura 232 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re =10x10% a=2%¢
a=2et=230. t=3.0.

Figura 233 — Esteira. Re = 1.0 x 105, a =2 e t = 3.0.
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Figura 234 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, a = 2" e t = 3.0.



APENDICE C. 175

SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 105 e o = 3°
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Figura 235 — Coeficiente de Figura 236 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re =10x10% a=3%¢
a=3"et=230. t=3.0.
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Figura 237 — Esteira. Re = 1.0 x 105, a = 3% e t = 3.0.

Figura 238 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, o = 3% e t = 3.0.



APENDICE C.

176

SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 105 e o = 4°
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Figura 239 — Coeficiente de
sustentacao.Re = 1.0 x 106,
a=4%et=3.0.
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Figura 240 — Coeficiente de arrasto.

Re =10x10% a=4%¢
t = 3.0.

Figura 241 — Esteira. Re = 1.0 x 10%, a = 4% e t = 3.0.

Figura 242 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, a = 4% e t = 3.0.



APENDICE C. 177
SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 10% e a = 5°
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Figura 243 — Coeficiente de Figura 244 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re = 1.0 x 10%, o = 5% e
a=5et=230. t=3.0.
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Figura 245 — Esteira. Re = 1.0 x 105, aa = 5% e t = 3.0.
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Figura 246 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, a =5 e t = 3.0.



APENDICE C. 178

SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 10° e o = 6°
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Figura 247 — Coeficiente de Figura 248 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re =1.0x10% a=6"¢
a=6"et=230. t=3.0.
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Figura 249 — Esteira. Re = 1.0 x 105, aa = 6" e t = 3.0.
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Figura 250 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10°%, o = 6° e ¢t = 3.0.



APENDICE C. 179

SS-09 TS, REYNOLDS = 1.0 x 10 e a = 7°
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Figura 251 — Coeficiente de Figura 252 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 1.0 x 106, Re =10x10% a="7¢
a=T1¢ct=230. t=3.0.

Figura 253 — Esteira. Re = 1.0 x 105, a = 7 e t = 3.0.
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Figura 254 — Campo de velocidade. Re = 1.0 x 10%, a =7 e t = 3.0.
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APENDICE D -

RESULTADOS PARA O PERFIL DA ALETA DO MISSIL SS-09 TS
REYNOLDS = 3.0 x 10°, 6, = 0.025, h/o = 0.8, N = 250 e L variavel (conforme 3.45).
SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 106 e a = — 7"
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Figura 255 — Coeficiente de Figura 256 — Coeficiente de arrasto.
sustentacdo.Re = 3.0 x 106, Re=3.0x10% a=—-7¢
a=-7"et=3.0. t=3.0.

Figura 257 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = —7% e t = 3.0.
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Figura 258 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, aa = =7 e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 10° e « = —6"
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Figura 259 — Coeficiente de Figura 260 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 3.0 x 105, Re=3.0x10% a=—6"¢
a=—6%et=230. t=3.0.
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Figura 261 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = —6° e t = 3.0.
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Figura 262 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 10%, o = —6" e t = 3.0.
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APENDICE D. 182

SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 10° e « = —5Y
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Figura 263 — Coeficiente de Figura 264 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 3.0 x 105, Re=30x10% a=-5"¢
a=-5%et=230. t=3.0.

Figura 266 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 10%, o = —5% e t = 3.0.



APENDICE D.

183
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Figura 267 — Coeficiente
sustentacao.Re = 3.0 x 106,

SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 106 e = —4"
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Figura 270 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, o = —4% e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 106 e « = —3"
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Figura 271 — Coeficiente de Figura 272 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 3.0 x 105, Re=30x10% a=-3"¢
a=-3%et=230. t=3.0.
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Figura 273 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = —3% e t = 3.0.

Figura 274 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, o« = —3% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 106 e = —2Y
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Figura 275 — Coeficiente de Figura 276 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 3.0 x 105, Re=30x10% a=-20¢
a=-20et=230. t=3.0.

Figura 277 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = —2% e t = 3.0.
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Figura 278 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 10%, o = —2% e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 106 e « = —1"
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Figura 279 — Coeficiente de Figura 280 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 3.0 x 105, Re=30x10% a=—-1%¢
a=-1%et=3.0. t=3.0.

Figura 281 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = —1% e t = 3.0.
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Figura 282 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, o« = —1% e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 105 e o = (°
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Figura 283 — Coeficiente de Figura 284 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re =30x10% a=0"¢
a=0"et=23.0. t=3.0.

Figura 285 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = 0% e t = 3.0.
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Figura 286 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, o = 0" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 10 e a = 1°
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Figura 287 — Coeficiente de Figura 288 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re =30x10% a=1%¢
a=1%e¢t=3.0. t=3.0.

Figura 289 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = 1% e t = 3.0.
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Figura 290 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, a =1 e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 105 e o = 2°
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Figura 291 — Coeficiente de
sustentacao.Re = 3.0 x 106,
a=2et=3.0.
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Figura 292 — Coeficiente de arrasto.

Re =30x10% a=2%¢
t = 3.0.

Figura 293 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = 2% e t = 3.0.
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Figura 294 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 10%, a = 2" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 105 e o = 3°

3 0.8
2.5 F E 0.7 1 b
, | 0.6 - E
0.5 i
Lar i 04t -
1+ E 03+ i
0.5 W/\%\W cq 02
ol , 0.1 g
05 F g or ]
0.1 F -
i 02|
‘L5 7 03
2 L . -0.4
[} 0.5 1 1.5 2 2.5 3 o] 0.5 1 1.5 2 2.5 3
t t
Figura 295 — Coeficiente de Figura 296 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re =30x10% a=3%¢
a=3"et=230. t=3.0.

Figura 297 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = 3% e t = 3.0.
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Figura 298 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, a« = 3" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3,0 x 10% e a = 4"
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Figura 299 — Coeficiente de Figura 300 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re =30x10% a=4%¢
a=4%et=3.0. t=3.0.

Figura 302 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, « = 4% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 105 e o = 5°
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Figura 303 — Coeficiente de Figura 304 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re = 3.0x 105 a=5"¢
a=>5"et=230. t=3.0.

Figura 306 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, « =5 e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3,0 x 10% e a = 6"
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Figura 307 — Coeficiente de Figura 308 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re = 3.0x10% a=6"¢
a=6"et=230. t=3.0.

Figura 310 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, o« = 6" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 3.0 x 10 e a = 7°
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Figura 311 — Coeficiente de Figura 312 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 3.0 x 106, Re =30x10% a="7¢
a=T1¢ct=230. t=3.0.

Figura 313 — Esteira. Re = 3.0 x 10%, a = 70 e t = 3.0.
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Figura 314 — Campo de velocidade. Re = 3.0 x 105, a = 7% e t = 3.0.
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APENDICE E -

RESULTADOS PARA O PERFIL DA ALETA DO MISSIL SS-09 TS
REYNOLDS = 3.0 x 10°, 6, = 0.025, h/o = 0.8, N = 250 e L variavel (conforme 3.45).
SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 106 e o = — 7"
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Figura 315 — Coeficiente de Figura 316 — Coeficiente de arrasto.
sustentagao.Re = 6.0 x 10°, Re=6.0x 105 a=-T"¢
a=-7"et=3.0. t=3.0.

Figura 318 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, a = =7 e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 10° e « = —6"
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Figura 319 — Coeficiente de Figura 320 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 6.0 x 105, Re=6.0x10% o= —6"e¢
a=—6%et=230. t=3.0.

Figura 322 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = —6" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 10° e « = —5Y
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Figura 323 — Coeficiente de Figura 324 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 6.0 x 105, Re=6.0x10% a=-5"¢
a=-5%et=230. t=3.0.

Figura 326 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = —5% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 106 e = —4"
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Figura 327 — Coeficiente de Figura 328 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 6.0 x 105, Re=6.0x10% a=—4"¢
a=—-4%et=3.0. t=3.0.

Figura 329 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = —4% e t = 3.0.
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Figura 330 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = —4° e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 106 e = —3Y
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Figura 331 — Coeficiente de Figura 332 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 6.0 x 105, Re=6.0x10% a= -3¢
a=-3%et=230. t=3.0.

Figura 334 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = —3% e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 106 e = —2"

3 0.8
25 F e 0.7
2 i 0.6 - i
0.5 1
LT 1 0.4 -
1r ) 03 N
€05 W/\%\W Cq 0.2
of i 0.1 [ i
-0.5 | i 0r g
-0.1 - 1
-1
-0.2 -
RENE i 0.3 |
2 0.4 ! L ‘ L
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 o] 0.5 1 1.5 2 2.5 3
t t
Figura 335 — Coeficiente de Figura 336 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 6.0 x 105, Re=6.0x10% a=—-20¢
a=-20et=230. t=3.0.

Figura 337 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = —2% e t = 3.0.
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Figura 338 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = —2° e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 10° e « = —1"
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Figura 339 — Coeficiente de Figura 340 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao. Re = 6.0 x 105, Re=6.0x10% a=—-1%¢
a=-1%et=3.0. t=3.0.

Figura 342 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = —1% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 105 e o = 0°
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Figura 343 — Coeficiente de Figura 344 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0 x 105 a = 0" ¢
a=0"et=23.0. t=3.0.

Figura 346 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 0" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 105 e o = 1°
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Figura 347 — Coeficiente de Figura 348 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0x10% a=1%¢
a=1%e¢t=3.0. t=3.0.

Figura 349 — Esteira. Re = 6.0 x 10°, a = 1% e t = 3.0.
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Figura 350 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = 1% e ¢t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 105 e o = 2°
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Figura 351 — Coeficiente de Figura 352 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0 x 105 o =2%¢
a=2et=230. t=3.0.

Figura 353 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 2% e t = 3.0.
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Figura 354 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 2 e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 105 e o = 3°

3 0.8
2.5 F E 0.7 1 b
, | 0.6 - E
0.5 i
Lar i 04t -
1+ E 03+ i
0.5 W/\%\W cq 02
ol , 0.1 g
05 F g or ]
0.1 F -
i 02|
‘L5 7 03
2 L . -0.4
[} 0.5 1 1.5 2 2.5 3 o] 0.5 1 1.5 2 2.5 3
t t
Figura 355 — Coeficiente de Figura 356 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0x10% a=3%¢
a=3"et=230. t=3.0.

Figura 357 — Esteira. Re = 6.0 x 10°, a = 3% e t = 3.0.
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Figura 358 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 3" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 105 e o = 4°
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Figura 359 — Coeficiente de Figura 360 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0 x 105 a=4%¢
a=4%et=3.0. t=3.0.

Figura 361 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 4% e t = 3.0.
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Figura 362 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 10%, o = 4% e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 105 e o = 5°
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Figura 363 — Coeficiente de Figura 364 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0 x 105 a = 5% ¢
a=>5"et=230. t=3.0.

Figura 365 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 5% e t = 3.0.
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Figura 366 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, « = 5" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 10° e o = 6°
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Figura 367 — Coeficiente de Figura 368 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0 x 105 a =6 ¢
a=6"et=230. t=3.0.

Figura 369 — Esteira. Re = 6.0 x 10°, a = 6% e t = 3.0.
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Figura 370 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 6" e t = 3.0.
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SS-09 TS, REYNOLDS = 6.0 x 10 e o = 7°
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Figura 371 — Coeficiente de Figura 372 — Coeficiente de arrasto.
sustentacao.Re = 6.0 x 106, Re = 6.0x 105 a="T7¢
a=T1¢ct=230. t=3.0.
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Figura 373 — Esteira. Re = 6.0 x 10%, a = 7% e t = 3.0.
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Figura 374 — Campo de velocidade. Re = 6.0 x 105, o = 7" e t = 3.0.
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