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RESUMO

Apresenta-se, neste trabalho, o processo de
implementagdo computacional do Método dos Painéis
para andlise aerodindmica de corpos tridimensionais
com ou sem sustentagdo. A  implementagdo
computacional consiste na criagdo de um ambiente de
pré e pos processamento ¢ de um solver para a
resolucdo do problema de escoamento potencial externo
sobre corpos tridimensionais sem e com sustentagdo..
Para o caso sem sustentac¢do utiliza-se uma distribuigdo
constante de fontes sobre o corpo (fuselagens, naceles,
etc.), sendo suas intensidades calculadas para se
satisfazer a condi¢do impermeabilidade do corpo. Para o
caso com sustentacdo, utiliza-se de uma distribui¢do
constantes de fontes e¢ dipolos sobre o corpo (asas,
empenagens, etc.). A intensidade das fontes ¢ resolvida
da mesma forma que o caso sem sustentacdo. A
intensidade de dipolos ¢é resolvida para satisfazer a
condi¢do de igualdade de pressdo no intradorso e no
extradorso do bordo de fuga (Condi¢do de Kutta) do
corpo com sustentagdo. Apresenta-se os resultados
obtidos comparados com resultados experimentais para
casos de corpos sem sustentacdo (esfera e fuselagem de
revolugdo) e corpos combinados (conjunto asa-
fuselagem).

INTRODUCAO

As  ferramentas  computacionais  para
aerodinamica vem a cada dia crescendo em capacidade
e complexidade. Atualmente ja é possivel o estudo de
casos onde os efeitos viscosos sdo relevantes ou que os
efeitos dindmicos atuam fortemente. Entretanto, para a
aerodindmica classica de aeronaves subsOnicas, oS
estudos poténcias ainda sdo bastante uteis (Busch, 1991;
Garrison, 1998; Garrison, 1996; Lednicer, 1997,
Lednicer, 1999) sobretudo no que diz respeito a
conceituacdo a respeito do escoamento sobre a acronave
em questao.
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As ferramentas de  aerodinamica
computacional a serem utilizadas no projeto de
aeronaves devem possuir interfaces de pré e poés
processamento de facil utilizagdo e grande poder de
geracdo de geometrias complexas. Pois s6 assim, a
equipe de projeto poderda estudar as diversas
configuragcdes possiveis no curto tempo disponivel
(Manson, 1997). Tais ferramentas devem também ter o
seu codigo fonte aberto e seus usuarios devem ter
dominio de programacdo sobre o mesmo, para que, em
casos particulares, possa-se proceder as corregdes
necessarias na rotina de calculo (Manson, 1997). O fato
¢ que atualmente, devido ao alto custo, os programas
comerciais que atendem estes requisitos estdo fora de
alcance da maior parte dos projetistas de aeronaves
leves.

O Centro de Estudos Aeronauticos (CEA) da
UFMG vém ao longo das ultimas quatro décadas
fazendo uso do projeto e construgdo de acronaves leves
para o ensino da Engenharia Aeronautica, e
particularmente, na 4rea de aerodindmica, tem-se
sentido a falta da utilizagdo de ferramentas
computacionais. Parte desta falta se deve a dificuldade
de se obter o programa comercial acessivel aos padroes
econdmicos da universidade e que seja eficaz para o uso
durante as etapas de projeto. Assim, neste trabalho
apresenta-se o esforco do CEA em implementar um
programa computacional capaz de resolver o problema
de escoamento potencial tridimensional sobre
aeronaves. O procedimento de calculo é baseado no
desenvolvimento de Hess (1972) e o ambiente de
processamento foi baseado sobre um programa de CAD
comercial.

Sdo apresentadas as consideragdes feitas para
os calculos e uma série de testes com geometrias com
resultados conhecidos teoricamente ou
experimentalmente.



DEFINICAO DO PROBLEMA DE ESCOAMENTO
POTENCIAL

O problema a ser considerado ¢ aquele onde
um fluido ndo viscoso e incompressivel escoa numa
regido R’ exterior a uma superficie de contorno S. Por
conveniéncia, o campo de velocidade do fluido (V) em

qualquer ponto pode ser escrito como a soma de duas
velocidades, de acordo com a Eq.1.

V=V, +v (1)

onde V, denota a velocidade do escoamento
incidente, considerada conhecida, e normalmente,

uniforme e paralela. Ja& v denota a perturbagdo no

campo de velocidade devido a existéncia da superficie
S.

Ambas as velocidades V, e VvV possuem

divergente igual a zero e ¢ assumido que Vé
irrotacional. Assim, v pode ser expresso como o
gradiente negativo de uma funcio potencial ¢.

Vv =—grad¢ (2)

A condicdo de divergente igual a zero leva a
equacdo de Laplace para ¢.

VZ¢=0 em R (3)

A condi¢do de contorno na superficie S ¢
determinada a partir do requerimento de que a
componente normal da velocidade do fluido deve ser
nula, o que leva a:

%:gmaw-ﬁ:ﬁm-ﬁ (4)
on

onde 7 denota o vetor normal a superficie S,
apontado para fora da mesma. Considerando que o lado

direito da equagdo (1700 -fz)é conhecido, a equagao acima

expressa a condicdo de Neumann para o potencial ¢.

Também ¢ necessaria um condigdo no infinito,
que no caso de escoamentos externos ¢ normalmente:

| grad ¢| — 0 no infinito 5)

Assim, para um espago R’ simplesmente
conexo, as equacdes acima definem o problema
proposto de escoamento potencial. Entretanto, em
algumas aplicagcdes, caso o espaco ndo seja
simplesmente conexo, condi¢des extras devem ser
adicionadas.

MODELO DE ESCOAMENTO POTENCIAL COM
SUSTENTACAO

Quando se calcula um escoamento pela
formulagdo desenvolvida no item anterior, é de se notar
que a forga liquida obtida em um corpo tridimensional

fechado, sera sempre nula. Isto se deve ao fato de que,
todas as componentes de for¢a em um corpo sio,
essencialmente, devidas a viscosidade do fluido.
Entretanto, se mostra possivel o calculo da forga de
sustentagdo, perpendicular ao escoamento, através de
técnicas puramente potenciais, utilizando-se de modelos
que tentam retratar o escoamento real.

CASO BIDIMENSIONAL

Em problemas de escoamento externo
bidimensionais, o espago R’ ndo ¢ simplesmente
conexo, necessitando de equagdes extras para definir
uma unica solucdo para o problema. A equacdo
adicionada relaciona a circulacdo do escoamento com o
campo de velocidade do mesmo. Assim, para cada
circulagdo que se admitir para o escoamento, existira
uma solugdo. Para corpos com um bordo de fuga
definido (canto vivo) existe apenas um valor de
circulacdo que leva a velocidades finitas nesta regido,
levando entdo a apenas uma unica solu¢do para o
problema. A aplicacdo desta condigdo, dita condi¢do de
Kutta, permite ndo s6 que se determine uma solucdo
Unica para o problema, como também permite o calculo
da for¢a de sustentagdo no corpo. Isto pois, segundo o
Teorema de Kutta-Joukowisk, a for¢a de sustentagdo em
um corpo ¢ proporcional a circulacdo do escoamento.

CASO TRIDIMENSIONAL

Partindo do modelo para o caso bidimensional,
pode-se iniciar o estabelecimento de um modelo para o
caso tridimensional. Considerando-se uma asa com
bordo de fuga em canto vivo, pode-se considerar uma
condicdo de Kutta tridimensional que estabelecera que a
velocidade deve ser finita nesta regido, ou seja, a esteira
do escoamento deixa o corpo pelo bordo de fuga.

Definindo-se a circulagdo sobre uma se¢do da
asa como a integral de linha da velocidade de acordo
com a Eq. 6,

y=§a-d§ 6)

ter-se-a valores de circulagdo diferentes para
cada secdo da asa, isto €, existe um variagao, na dire¢ao
da envergadura, da circulagdo sobre as segdes.
Entretanto, diferentemente do caso bidimensional, o
espago tridimensional ¢ simplesmente conexo, ¢ com
escoamento potencial livre de singularidades, ter-se-a
que:

§39-d§:0 @)

para qualquer curva fechada ¢, implicando em
¥ =¥, =0,onde y; e y,denotam a circulagdo em duas

se¢oOes diferentes da asa.
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Figura 1. Nomenclatura para uma asa
tridimensional

Desta forma, para que ndo se tenha circulagoes
nulas sobre as segdes, tem-se de ter algum tipo de
singularidade no escoamento exterior. A natureza desta
singularidade pode ser demostrada quando se considera
o caminho de integracdo mostrado na Fig. 2(a). A
integral de linha da velocidade sobre este caminho ¢:

[o-d=ri=r+ 6,7 )5 )
c I

onde / denota o caminho que liga as duas
se¢des ¢ v, e v, os limites da velocidade quando se

aproxima de / por diregdes diferentes. Ora, para se
anular a integral da equacdo acima, deve-se ter v, #v, ,

0 que representa uma descontinuidade na velocidade
tangencial ao longo de /. Como cantos vivos nas linhas
de corrente do escoamento ndo acontecem, é de se
considerar que ou / ¢ uma linha de saida ou chegada de
uma superficie de esteira ou / é parte de uma linha de
corrente na superficie. Em ambos os casos, / representa
a intercessao de uma esteira de vortices com a superficie
do corpo.

Considerando, com bases em observagdes
fisicas, que / seja uma linha de saida de uma esteira de
vortices, o caminho / devera coincidir com o bordo de
fuga da asa, para se atender a suposta condicdo de
Kutta. Assim uma esteira de vortices deixa o bordo de
fuga da asa e, através do escoamento externo, se estende
até o infinito.

A intensidade média da esteira de vortices €
proporcional a diferenga entre as circulagdes das segdes
adjacentes. Tomando o limite quando as duas se¢des se
aproximam uma da outra tem-se que a intensidade da
vorticidade da esteira ¢ proporcional a variacdo da
circulagdo das segdes na dire¢do da envergadura.

Deve-se notar que este sistema nada mais é que
a combinagdo de filamentos de vortices em forma de
ferradura, com intensidade infinitesimal. Isto €
imprescindivel para esta formulagdo, pois para que um
filamento de vortice produza um escoamento potencial,
o mesmo deve ser fechado ou infinito.
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Figura 2. Circulagdo em uma asa trisdimensional.
(a) caminho de integracio c. (b) discontinuidade no
bordo de fuga

Como foi mencionado acima, a esteira de
vortices que deixa o bordo de fuga deve ser um
superficie de corrente do escoamento. Para isso, com
base em observacdes fisicas, deve-se ter que a pressdo
seja continua através da esteira. Em principio, estas
condigdes permitem determinar a forma da esteira de
vortices. Porém tal problema se torna ndo linear, devido
ao fato de que a posicdo da esteira varia para cada valor
de angulo de ataque do escoamento incidente. Para
resolver tal problema ir-se-4 propor algumas
consideracdes mais adiante neste trabalho.

METODO DE SOLUCAO

Para a solugdo das equagdes integrais
apresentadas acima, ir-se-4 utilizar-se de um
procedimento numérico que consiste em discretizar a
superficie do corpo em um numero finito de painéis,
distribuir sobre cada painel um singularidade de
escoamento, resolver a intensidade destas
singularidades para que se obedeca as condigdes de
contorno e, entdo proceder a integragdo numérica.

CORPOS
SUSTENTACAO

TRIDIMENSIONAIS SEM

Neste trabalho (Hess, 1966) a discretizagdo da
superficie de um corpo sem sustentacdo (fuselagens,
naceles, etc.) ¢ feita através de painéis quadrilateros
planos que possuem as coordenadas dos seus vértices
sobre a superficie real do corpo. A organizacdo dos
painéis que formam um corpo ¢ livre, ou seja, ndo existe
uma ordem logica para definir os painéis que comporao
um corpo. Assim pode-se proceder a discretizagdo da
parte posterior para a parte anterior do corpo ou o
inverso, ou, até mesmo, aleatoriamente.

Em cada elemento o ponto central ¢ tomado
como ponto de controle, ou seja, o ponto no qual as
condigdes de contorno serdo satisfeitas para cada painel.

Sobre cada painel é entdo aplicada um
distribui¢@o constante unitaria de fontes. Sdo calculadas
as velocidades induzidas em todos por pontos de
controle, inclusive aqueles referentes aos painéis do



corpo com sustentacdo e sua esteiras, devido a
distribuigdo de fontes em cada painel do corpo sem
sustentagdo. S@o tomadas as velocidade induzidas
normais a cada painel e arranjadas em uma matriz dita,
matriz dos coeficientes de influéncia. Posteriormente
esta matriz sera completada pelas velocidades normais
induzidas pelos elementos que comporao os corpos com
sustentacao.

CORPOS
SUSTENTACAO

TRIDIMENSIONAIS COM

Os corpos tridimensionais com sustentagdo
possuem um tratamento bastante semelhante ao dado
aos corpos sem sustentacdo. Algumas diferencas sdo
devem ser notadas.

Inicialmente, a primeira diferenca entre a
discretizacdo dos corpos sem e com sustentagdo ¢ que,
no caso dos corpos com sustentagdo, deve-se discretizar
também a esteira do escoamento, a qual parte do bordo
de fuga do corpo. Maiores detalhes desta
particularidade serdo fornecidos posteriormente.

A superficie dos copos com sustentacdo é
discretizada também por painéis quadrilaterais com
vértices que coincidem com a superficie do corpo real.
Entretanto, aten¢do especial deve ser dada a
organizacdo dos painéis. Na realidade, as coordenadas
de todos os vértices dos painéis sdo organizadas e
armazenadas em um conjunto de linhas, ditas N-linhas.
As N-linhas sdo linhas que descrevem a secdo do
conjunto corpo e esteria, contendo pontos que
representam os vértices de cada painel. Os pontos de
uma N-linha sdo organizados comegando-se pelo bordo
de fuga do corpo, seguindo pelo intradorso até o bordo
de ataque, voltando pelo extradorso até o bordo de fuga
e seguindo finalmente pela esteira. Todas as N-linhas
possuem o mesmo numero de pontos. As N-linhas
também sdo organizadas da direita para a esquerda do
corpo, para um observador na mesma posi¢do do corpo.
Assim sendo, se tomar-se dois pontos consecutivos de
N-linhas consecutivas, ter-se-a os vértices que formarao
um painel. Os painéis compreendidos entre duas N-
linhas formam um conjunto denominado faixa de
sustentacgdo.

Apesar de que os painéis de corpos com
sustentacdo possam ter qualquer forma quadrilatera,
durante os demais calculos, por uma questdo de
simplifica¢do, cada painel ¢é retificado para ter uma
forma trapezoidal, isto ¢, dois lados paralelos. Tal
modificacdo ¢ feita através do ajuste dos lados de um
painel que estdo sobre as N-linhas adjacentes a este
painel.

O centroide de cada painel também ¢
considerado como ponto de controle. Assim, os
centroides dos painéis de uma faixa de sustentagdo
estardo, aproximadamente, sobre a linha média entre as
duas N-linhas que formam a faixa.

Os painéis que formam o corpo com
sustentagdo recebem, da mesma maneira que os painéis
dos corpos sem sustentagdo, uma distribuicdo constante
unitaria de fontes. Para atender a condi¢do de que se
tem pressdo constante ao atravessar a esteira, os painéis
que formam a esteira ndo recebem distribuigdes de
fonte.

Sdo calculadas as velocidades induzidas em
todos os pontos de controle pela distribuicdo de fontes
em cada painel. As velocidade induzidas normais a cada
painel sdo arranjadas de forma a se completar a matriz
dos coeficientes de influéncia.

O corpo com sustentagdo, como Visto
anteriormente, ao ser discretizado deve receber também
singularidades do tipo vortice. Para a aplicacdo deste
tipo de singularidade, diversos esquemas sdo
encontrados na literatura (Hess, 1972). Basicamente o
que se pode fazer é: i) ou a aplicacdo de filamentos de
vortices sobre a linha de camber do corpo com
sustentagdo; ii) ou a aplicacdo de uma distribui¢do de
vortices sobre os painéis que representam o corpo.

Como ja foi dito anteriormente, para que um
filamento de vortice produza um escoamento potencial,
este ndo pode ser aberto e finito. Desta forma, para se
obter a variagdo de vorticidade que deve existir na
direcdo da envergadura, os filamento de vortice sobre a
envergadura sdo, a cada N-linha, redirecionados para a
esteira, se estendendo até o infinito. Assim, no primeiro
caso, a vorticidade, ndo s6 do corpo como também da
esteira, se restringe a filamentos, isto é vortices
concentrados.

No segundo caso, com a vorticidade
distribuida, tanto sobre os painéis que definem o corpo,
quanto naqueles que definem a esteira, pode-se
proceder uma variagdo mais suave da vorticidade, tanto
na dire¢@o da corda, quanto na dire¢do da envergadura.

Hess (1972) apresenta duas comparagdes entre
os dois tipos de distribuicdo de vorticidade, ambos para
perfis bidimensionais. Em ambos é de se notar que além
de ser menos preciso em relagdo a um resultado exato, o
primeiro tipo de distribui¢do é bastante sensivel as
diferencas entre a geometria real e a geometria
discretizada, isto ¢, a diferenca entre os painéis e a
superficie real do corpo.

Assim sendo, optou-se, neste trabalho, utilizar-
se da distribuicdo de vorticidade sobre os painéis do
corpo com sustentagdo e de sua esteira. Por questdes de
simplicidade, a intensidade das distribuicdes de
vorticidade sobre cada painel foi considerada constante,
tanto na direcdo da corda, quanto na dire¢do da
envergadura.

Sdo calculadas as velocidades induzidas em
cada painel do problema, devido a distribuicdo de
vorticidade em todos os painéis de uma faixa de
sustentagdo. Estas velocidades, normais a superficie de



cada painel, sdo armazenadas em uma matriz. Note que,
diferentemente da matriz dos coeficientes de influéncia,
que representam a velocidade normal induzida em cada
painel, por cada painel do problema, esta matriz
representam a velocidade induzida em cada painel por
cada faixa de sustentagdo.

DISTRIBUICAO DE VORTICIDADE

Para se obter uma distribuicdo de vorticidade
sobre um painel quadrilatero, pode-se ter sobre a borda
do mesmo um filamento de vortice. Entretanto, as
equacdes que expressam a velocidade induzida por esta
configuracdo em um ponto no espago sdo de dificil
obtencdo. Isto porque a intensidade de vorticidade sobre
a superficie varia em magnitude e dire¢do, além da
necessidade de se ter sempre filamentos fechados ou
que se estendem até o infinito para se ter escoamento
potencial.

Para contornar tal dificuldade, Hess (1972)
propde a utilizagdo de uma distribuicdo de dipolos sobre
a superficie. Tal distribuigdo tem a vantagem de ser um
escalar, além de gerar escoamento potencial qualquer
que seja a sua forma.

Hess (1972) apresenta a relagdo entre uma
distribui¢do de dipolos e uma de vortices, partindo da
consideracdo de que uma distribuicdo de dipolos com
intensidade variavel ¢ equivalente a soma de: i) uma
distribui¢do de vortices com intensidade variavel cuja
vorticidade ¢ perpendicular ao gradiente da intensidade
dos dipolos e a magnitude ¢ a mesma magnitude deste
gradiente e ii) um filamento concentrado de vortices
sobre a aresta da superficie com intensidade igual ao
valor local da intensidade dos dipolos.

CONDICAO DE KUTTA

Um fato que deve ser apresentado ¢ a
impossibilidade de se aplicar de fato o significado fisico
da condicdo de Kutta, isto ¢, velocidade finita no bordo
de fuga, em procedimentos numéricos. Se fosse possivel
obter uma solugdo analitica explicita, os parametros
apropriados poderiam ser ajustados para se eliminar os
termos singulares da expressdo para velocidade no
bordo de fuga. Entretanto, num procedimento numérico,
uma condig¢do de velocidade finita sem especificar o seu
valor ndo determina uma solucdo para o problema.

Desta forma, o que se faz ¢ especificar alguma
outra propriedade para que, indiretamente, o
escoamento atenda a condi¢do de Kutta. Das diversas
propriedades que se pode especificar, algumas sdo
validas apenas para escoamentos reais (numero infinito
de painéis), e sua aplicagdo em casos com numero finito
de painéis ¢ uma aproximacdo. Outras sdo especificas
para casos com numero finito de painéis e outras
possuem formas diferentes para casos de escoamento
real e casos numéricos.

Em geral, nos procedimentos numéricos,
devido a discretizac@o, as propriedades ndo podem ser
especificadas ou verificadas no bordo de fuga
propriamente dito (a ndo ser no caso de se fazer uma
extrapolacdo). A variagdo nos resultados devido a esta
dificuldade pode ser grande se a propriedade a ser
especificada for estritamente local e varia sua
caracteristica bruscamente ao se afastar do bordo de
fuga. Assim, deve-se ter atencdo especial no momento
de decidir como aplicar a condigdo de Kutta em um
procedimento numérico.

Dentre as varias propriedades que podem ser
definidas para se atender a condicdo de Kutta destacam-
se: a) Uma superficie de corrente do escoamento deixa
o bordo de fuga com uma dire¢do conhecida, ou ao
menos possivel de ser aproximada; b) No limite do
bordo de fuga as pressdes no intra e no extradorso
tendem a um limite comum; c¢) A densidade de fontes
no bordo de fuga ¢ zero.

A propriedade (a), em ambas as dimensdes
difere das demais pelo fato de se ter que aplica-la em
um ponto a jusante do corpo, sobre a esteria. Assim, a
posigdo da esteira e a distancia deste ponto até o bordo
de fuga do corpo tornam-se variaveis do problema. Ja as
propriedades (b) e (c) sdo aplicadas a pontos sobre o
corpo, em particular, nos pontos de controle dos paineis
adjacentes ao bordo de fuga, no extradorso e no
intradorso.

Hess (1972) desenvolve a sua formulagao para
se aplicar ou a propriedade (a), ou a propriedade (b)
como condigdo de Kutta. Entretanto, no seu proprio
trabalho, Hess mostra como a utilizagdo de uma
condi¢do de Kutta aplicada na esteira (a) ¢ dificil de ser
ajustada.

Dois problemas sdo notados: i) a distancia
entre o ponto de controle onde se aplica a condigdo e o
bordo de fuga e ii) o posicionamento da esteira.

Em ambos os casos a distancia entre o ponto de
controle ¢ o bordo de fuga, causada pela discretizagdo
da superficie, afeta os resultados obtidos. Entretanto,
quando se utiliza um condicdo aplicada sobre o corpo
(b) tais efeitos sdo bastante minimizados. Além do mais,
a rigor, ao se aplicar a propriedade (a), poder-se-ia
escolher qualquer ponto de controle sobre a esteira para
satisfazer tal condicdo. Porém, como pode ser visto nos
teste efetuados por Hess (1972) o erro no coeficiente de
sustentacgdo global do corpo aumenta linearmente com a
distdncia do bordo de fuga ao ponto de aplicagdo da
condi¢do de Kutta, quando se aplica a propriedade (a).
Ja quando se aplica a propriedade do tipo (b) o erro
deste coeficiente além de ser bem menor, varia de forma
comportada e relativamente pouco com o aumento da
mesma distancia.

Um problema para a adogdo da condigdo (b) é
que esta ¢ estabelecida sobre a quantidade pressdo e
todos os calculos deste método sdo relativos a



quantidade velocidade. Como se sabe a pressdo em um
escoamento ¢ fun¢do do quadrado da velocidade. Desta
forma, a adog¢do da condigdo (b) traz uma ndo
linearidade ao problema.

Ponderando todos estes aspectos ¢ apos alguns
testes optou-se, neste trabalho, pela utilizagdo da
condi¢do (b) para garantir a obediéncia & condi¢do de
Kutta. Apesar da ndo linearidade que deve ser tratada, a
diminui¢do da dependéncia com a precisdo da geometria
e da discretizagdo da esteira tornou-se um aspecto
importante.

POSICAO DA ESTEIRA DO ESCOAMENTO

Como ja foi visto anteriormente, sabe-se que se
um corpo possui um bordo de fuga definido (canto
vivo), deste deve partir uma superficie de corrente do
escoamento. Esta superficie, dita esteira, ¢ a
singularidade do escoamento que torna possivel a
existéncia de uma forca de sustentacdo no corpo. Neste
método esta esteira deve ser discretizada, levando sobre
a sua superficie uma distribuicdo de vorticidade,
também conforme visto anteriormente.

A questdo a ser tratada ainda ¢ a posigdo desta
esteira no escoamento a jusante do corpo. A formulagio
proposta até o momento, com todas as suas condi¢des
de contorno, ndao ¢ suficiente para se determinar a
posicdo da esteira. O que se faz ¢ estipular uma
geometria € uma posi¢do inicial da esteira, determinar
uma condig@o que deve ser atendida na sua superficie e
resolver o problema iterativamente, corrigindo a
posicdo da esteira até que a condicdo estipulada seja
atendida, ou pelo menos aproximada.

O problema ¢ que este tipo de solugdo, dito
esteira livre, aumenta consideravelmente o tempo de
processamento do programa, tendo em vista que parte
da matrizes do problema devem ser recalculadas a cada
iteragdo devido a mudanca da posi¢ao da esteira.

Hess (1972) apresenta uma compilagdo de uma
série  de trabalhos que tentam  determinar
experimentalmente o comportamento da esteira em
corpos com sustentagdo. Porém tais observacdes sdo
bastante restritas ¢ de pouca confiabilidade, ou seja, ndo
se pode acreditar nos padrdes estabelecidos para
qualquer tipo de configuracdo do corpo.

Entretanto, pode-se discutir também a
importancia da precisdo na determinacdo da posigdo e
da geometria da esteira do escoamento. Resumidamente,
pode-se citar duas situagdes onde o conhecimento
precisdo das caracteristicas da esteira sdo importantes: 1)
Quando condigdes de contorno do escoamento sio
determinadas através de propriedades do escoamento na
esteira, como a condicdo (a) do item anterior para
aplicagdo da condi¢do de Kutta; ii) Quando as principais
caracteristicas que se deseja sdo referentes ao
escoamento a jusante da corpo com sustentacdo (asa),

Por exemplo, caracteristicas do escoamento nas
empenagens.

A primeira situacdo ndo vem mais ao caso
neste trabalho, ao passo que se decidiu utilizar a
condicdo (b) do item anterior para satisfazer a condigao
de Kutta.

Ja a segunda situacdo ¢ importante quando se
deseja ter um método capaz de prever as caracteristicas
aerodindmicas da aeronave como um todo. Porém,
devido ao aumento das dificuldades de calculo, julgou-
se conveniente adiar o tratamento da esteira livre para
um futuro onde se tenha maior dominio sobre a base do
método implementado (método dos painéis).

Desta forma, todos os casos que envolvem
corpos com sustentacdo apresentados neste trabalho
possuem esteira plana deixando o bordo de fuga dos
corpos com sustenta¢do (asas) com um angulo igual a
metade com angulo de ataque incidente.

Assim, tem-se definido, completamente, o
problema a ser resolvido. Deve-se agora expandir a
formulagdo apresentada, transformando as condigdes
impostas neste capitulo em fun¢des matematicas, de
forma a poder implementa-las computacionalmente.

AMBIENTES DE PRE E POS PROCESSAMENTO

Uma das grandes dificuldades em se
desenvolver um programa proprio sobre algum
procedimento numérico ¢ a obtencdo dos ambientes de
pré e pos processamento que permitam a utilizacdo
deste programa de forma eficiente.

Seja comercial ou seja de desenvolvimento
proprio estes ambientes devem propiciar ao usudrio
facilidade plena de criar modelos, modifica-los e
analisar os resultados obtidos. A eficiéncia nestas
tarefas terdo importancia fundamental quando da
utilizacdo deste programa para um fim pratico.

Figura 3. Ambiente de pré-processamento gerado no
programa AutoCad

E de se notar que a maioria dos ambientes de
pré processamento sdo também utilizados como pos
processamento e que suas capacidades em gerar
geometrias complexas deixa muito a desejar quando
comparado com programas especificos para desenho.
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Desta forma decidiu-se utilizar um programa de CAD
comercial, com fungdes de desenho bastante avangadas
e eficientes, para servir de ambiente de pré
processamento. Quanto ao ambiente de pods
processamento partiu-se do mesmo principio.

S e —
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Figura 4. Ambiente de pés processamento gerado no
programa AutoCad

APRESENTACAO E ANALISE DE RESULTADOS

Neste capitulo sdo apresentados resultados de
casos tipicos a serem analisados pelo programa
desenvolvido, sendo eles: i) Esfera — utilizado apenas
para validagdo dos resultados; ii) Fuselagem de
revolugdo; ii1)Conjunto asa-fuselagem.

Os resultados serdo comparados, de acordo
com a conveniéncia, com resultados teoricos ou
experimentais.

ESFERA

O caso de uma esfera em escoamento potencial
¢ utilizado neste trabalho, com o intuito de validar os
resultados obtidos com resultados analiticos. Para este
caso € testado também a convergéncia dos resultados. A
Fig. 5 apresenta as distribuicdes de pressdo calculada
para uma esfera com diversas densidades de malha ¢ o
erro absoluto de cada distribui¢ao de pressdo em relagdo
a distribuicdo obtida analiticamente (Thomson, 1958).

0 20 40 60 80 100 120 140
~+36 painéis (6x6) =64 painéis (8x8)
289 painsis (17x17) 576 paineis (24x24)

160 graus 160
—— 144 painéis (12x12)
—— 1156 paineis (34x34)

-0.40

0 20 40 60 80 100 120 140

160 graus 180
—— 144 painéis (12x12)
—+— 1156 paineis (34x34)

——36 pains (6x6)
289 painis (17x17)

64 painis (8x6)
576 paines (24x24)

Figura S. Distribuicdo de pressiao sobre uma esfera
para diversas densidades de discreetizacao

Pode-se notar que para uma malha com 576
painéis os resultados ja se encontram estacionarios, em
um valor bastante proximo do analitico.

FUSELAGEM DE REVOLUCAO

O caso de uma fuselagem de revolucao ¢
utilizado neste trabalho, com o intuito de validar os
resultados obtidos com resultados experimentais.

Foi tomada uma fuselagem de revolug@o tipica
utilizada por Fischer (1972), da qual se conhecia os
resultados experimentais de velocidade superficial nos
meridianos 0°, 90°, 180° e 270°, para angulos de ataque
de 0° 2.5° 5° 7.5° e 10°. A Fig. 6 apresenta a
defini¢do geométrica desta fuselagem.

Foram calculados as distribuigdes de pressdo
para todos os angulos de ataques citados acima, bem
como para todos os meridianos. Entretanto, de modo a
resumir a apresentacdo dos resultados sdo apresentados
nas Figuras 7, 8 e 9 as distribui¢des de pressdo sobre os
quatro meridianos para os angulos de ataque iguais a 0°,
5°e 10°. Note, que os resultados dos meridianos 90° e
270° sao apresentados simultaneamente por serem
simétricos.
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Figura 6. Definicio da geometria do problema
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Figura 8. Distribuicio de pressao para a=0°
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Fischer (1972). Algumas diferencas sdo notadas nas
regides de grande subpressdo, onde os resultados
calculados apresentam subpressdes menores que as
obtidas em ensaios. Tal diferenca pode ser explicada
pela ndo consideragdo, nos calculos, de efeitos viscosos
que ocorrem mais severamente nestas regioes.

De qualquer forma, pode-se considerar os
resultados obtidos, do ponto de vista de engenharia,
bastante razoaveis e confiaveis, dignos de poderem ser
utilizados em avalia¢cdes mais profundas deste tipo de
configuragao.

FUSELAGEM DE PLANADORES

Para a verificag@o dos resultados obtidos para
casos de conjuntos asa-fuselagem, tomou-se um dos
casos apresentados por Radespiel (1979) em seu estudo
sobre fuselagens de planadores.

No seu trabalho, Radespiel analisa um série de
configuracbes para o conjunto asa-fuselagem de
planadores  modernos. Como  resultados  sdo
apresentadas as distribui¢cdes de pressdo na linha do
intradorso, na linha média e na linha do extradorso da
fuselagem. Estes resultados, para uma configuracao,
serdo comparados com aqueles obtidos pelo programa
desenvolvido.

Os gréficos das Figuras 11 a 14 apresentam a
comparagdo entre os valores obtidos experimentalmente
por Radespiel (1979) e aqueles calculados pelo
programa proposto.
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Figura 9. Distribuicido de pressido para a=5° (cont.)
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Figura 10. Distribuicio de pressdo para a=10°
Nota-se que os valores calculados sdo bastante Note que, para todos os angulos de ataque, a
proximos daqueles obtidos experimentalmente por coeréncia entre os valores calculados e os experimentais

¢ maior para a distribui¢do sobre o intradorso. Para os
valores da distribui¢do, tanto sobre a linha média,
quanto sobre o extradorso, observa-se uma pequena
diferenca que se inicia logo antes do bordo de ataque da
asa. Deve-se observar também, que a diferenca entre a
distribuigdo calculada e a experimental sobre o
extradorso € tdo maior quanto maior for o angulo de
ataque.

Esta diferencas podem ser justificadas pela
ocorréncia de efeitos viscosos nas regides comentadas.
Para o caso da distribuicdo sobre o intradorso, a
diferenca ¢ pequena pelo fato desta regido ser
primordialmente de sobrepressdo, diminuindo a
possibilidade de aumento da espessura da camada limite
ou até mesmo de descolamento. Tal observacdo nao
pode ser feita para as distribui¢des ao longo da linha
média e do extradorso. Nestes dois casos tem-se regioes
de alta subpressdo, propicios para crescimento de
camada limite e descolamento. No extradorso, a
subpressdo ¢ maior quanto maior for o angulo de
ataque, justificando a aumento da discrepancia entre os
resultados.

A Figura 15 apresenta com carater ilustrativo o
espectro de pressdo na regido da jungdo asa-fuselagem
do modelo em questdo para diversos angulos de ataque.

Note que, com o aumento do angulo de ataque
a regido, na fuselagem, influenciada pelo escoamento
do extradorso da asa se torna cada vez mais acentuada.
A regido influénciada pelo escoamento do intradorso da
asa quase ndo sofre variacdo de tamanho com o



aumento do angulo de ataque, entretanto a sobrepressao como na modificagdo destas geometrias e no pos-

nesta regido ¢ tanto maior quanto maior o angulo de processamento dos resultados.
ataque.
CONCLUSOES Propde-se que o programa desenvolvido seja

utilizado como ferramenta auxiliar em projetos de
aeronaves leves desenvolvidas no Centro de Estudos
Aecronauticos da UFMG. As principais fungdes que se
propde para tal ferramenta sao: o auxilio na escolha da
posicdo relativa dos diversos componentes de uma
aeronave, o auxilio na escolha da posi¢do de entradas ¢
saidas de ar, o auxilio na escolha da perfilagem das
superficies sustentadoras, subretudo com relagdo a
O ambiente de processamento se mostraram interferéncia asa-fuselagem, dentre outros.
eficazes na geragdo de geometrias complexas, bem

Com os resultados apresentado comprova-se a
eficacia do procedimento implementado. Em todos os
casos o resultados se apresentam coerentes com O0s
resultados experimentais se mostrando tuteis do ponto de
vista de engenharia.
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Figura 11. Distribuicio de pressdo para a=-0.2
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Figura 12. Distribui¢do de pressido para o=3.5°
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Figura 13. Distribuicio de pressiao para o=9.2°
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Figura 14. Distribuicio de pressao para o= 13.2°

v =02 a=132

Figura 15. Espectros de pressio na regido da juncio
asa-fuselagem
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