Métodos Numeéricos em Aerodinamica
para Calculos Tridimensionais
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Em uma asa real, ao contrario do que ocorre em uma asa
Infinita, existem efeitos associados as extremidades das
superficies, ou seja, nas pontas de asa. Alem da influéncia
mutua entre as superficies, causando por exemplo o efeito
conhecido como downwash em empenagens.

Em uma asa infinita, ou na parte mais interna de uma asa
finita, o fluxo de ar ocorre somente do bordo de atague para
0 bordo de fuga, paralelamente ao escoamento.




No entanto, nas pontas de asa, o ar flui diretamente do
Intradorso para o extradorso, por fora da superficie, devido
a diferenca de presséo,causando assim uma série de
fendbmenos especificos, como por exemplo a formacao de
um vortice na ponta da asa.
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Principais Método de Solucéo da Asa Finita



Linha Sustentadora Classica

Desenvolvido por Ludwig Prandtl, foi o primeiro método analitico
capaz de calcular com precisao a distribuicao de sustentacao e o
arrasto induzido em uma asa finita, tendo um profundo impacto
no desenvolvimento da aerodinamica moderna, sendo um metodo
largamente utilizado nos dias de hoje.

O meétodo é baseado na distribuicao de singularidades do tipo
vortice ferradura ao longo da asa, sendo o mais rapido dos
metodos quando solucionado numericamente, devido ao volume
reduzido de equacOes a serem resolvidas.

Sua solucao numérica e feita normalmente com expansoes em
série de Fourier ou atraves do meétodo desenvolvido por
Multhopp.
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Apesar de o0 metodo aceitar torcao geometrica, torcao
aerodinamica e variacoes na corda, sua forma classica possui
sérias limitacbes como, por exemplo, ser aplicavel a somente
uma unica superficie sustentadora de geometria simples nao
permitindo diedro ou enflexamento, nao permite velocidades de
rolamento, arfagem e quinada, e 0 escoamento precisa ser

paralelo ao plano de simetria da asa, nao permitindo o angulos de
derrapagem



Método dos Painéis e Método de Vortex Lattice
(ou superficie sustentadora)

Tanto o Método dos Painéis quanto o Método de Vortex Lattice,
sao baseados na solucao da equacao de Laplace através da
distribuicao de singularidades (escoamentos elementares) ao
longo do corpo, atendendo a condicdo de impermeabilidade (o
escoamento nao pode atravessar uma superficie solida nao
porosa).

A diferenca basica entre ambos os métodos € o tipo de
singularidade utilizado em sua formulacao.



Devido a sua caracteristica peculiar de resolver o campo de
escoamento somente sobre a superficie o corpo (métodos dos
elementos de contorno), € um metodo rapido e com boa
robustez, permitindo multiplas superficies e calculando a
Interferéncia entre elas, permite geometrias bastante
complexas, permite velocidades de rolamento, arfagem e
guinada, e o escoamento nao precisa estar paralelo ao plano
de simetria da asa, permitindo o angulo de incidéncia
(derrapagem).

Em suas formulacdoes classicas podem ainda incluidos
diversos modelos adicionais como de camada limite, correcoes
devido a compressibilidade e calculo da esteira.

Tais caracteristicas fazem com que esses métodos sejam
bastante utilizados em aerodinamica computacional, e sera a o
metodo adotado nesta disciplina, para solucao do escoamento
tridimensional em asas.
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Solucao das EquacoOes de Navier Stokes

Existem diversas técnicas que visam a solucao direta as
equaclOes de Navier-Stokes, discretizando todo o dominio do
escoamento com ou sem utilizacdo de modelos de turbuléncia,
com por exemplo volumes finitos, elementos finitos, diferencas
finitas, etc.

Suas principais vantagens sao a robustez e o fornecimento de
resultados detalhados de todo o campo do escoamento, sendo
possivel utilizad-lo em qualquer tipo de escoamento.

No entanto € um método bastante lento por resolver todo o
campo do escoamento dentro do dominio computacional
tornando-o inadequado para a realizacao do objetivo proposto e
tornando-o mais indicado em etapas mais avancadas de projeto.






Método Vortex-Lattice

No método de Vortex-Lattice a singularidade usada é
chamada de Vortice Ferradura, e sua geometria parte do
teorema de Helmholtz, que determina que um filamento de
vortice nao possa simplesmente terminar no interior de um
fluido, mas deve se estender até a fronteira do sistema ou
deve se fechar formando um anel. O teorema de Helmholtz
diz ainda que a intensidade do vortice deve ser constante

por toda sua extensao.
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O Arrasto Induzido

Devido a dificuldade associada com o calculo do arrasto induzido
presente em uma superficie sustentadora, surgiram muitos
metodos tentando estima-lo, como por exemplo o componente da
forca na direcado contraria ao movimento da aeronave obtido com
o0 teorema de Kutta-Joukowsky, uma modificacdo do meétodo da
Linha Sustentadora proposta por Eppler que calcula o downwash
no bordo de fuga, e a integracao da pressao sobre o corpo .

Uma maneira bastante eficiente de se estimar o arrasto induzido
é pela medicdo da energia cinéetica (Momentum) em um plano
atras da aeronave sendo esse principio valido para qualguer tipo
de geometria de asa com multiplas superfices sustentadoras e
mesmo para uma aeronaves completa incluindo sua fuselagem.
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Caracteristica AVL
Multiplas Superficies sustentadoras

espaciais Sim
Distribuicao de vortices ao longo da :
corda =i
Angulo de Derrapagem sim
Velociades de rolamento, arfagem e sim
guinada
Tipos de malha disponiveis 4
Numero sistemas de cordenadas 3
Utilizacao de polares bidimencionais nao
: L ] plana
Tipo de esteira disponivel desalinhada
Vortice
Forma de caulo do arrasto induzido Colado,
Treffts-Plane

Tornado
sim
sim
sim

sim

plana alinhada

Vortice Colado

CEA-VLM :O Unico néo linear capaz de calcular aregido de estol.

CEA-VLM
sim
nao
sim
sim

4
3

sim

plana
desalinhada,
plana alinhada ,
esteira livre

Vortice Colado,
Treffts-Plane

Tornado: S6 aceita perfil NACA 4 Digitos e possui um BUG no célculo do arrasto, podendo inclusive

fornecer resultados negativos.

Avl:O Unico capaz de calcular aeroelasticidade
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60 % da envergadura com Flap perfil NACA 23012

Lo T
2,0

N

ol

ey
A,

4

20

30

40

—e— Experimental FLAP O
—=— Experimental FLAP
40
NUmerico FLAP O

—<— Numerico FLAP




0.4 . Linear
o Non Linear

0.2
U 1
-5 0 5
=18
2
+,m++++¢,+++*¢ . **¢++++¢+m++*
C o IStall oot et e ‘)
1.5 Ea FHO00050e % &
o %
1 ? o o o o {E
p: o « Linear R
051 o Non Linear 1
T &
0 1

+ Linear
0_5I = Non Linear

U 1
-5 0 5
a=24
3
¢,m+++¢,,**+
2 _: ] *’*+
‘. Linear

., o Non Linear
1 [ ]
‘w@o@‘} “

e

-5 0 S






