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T
.

Os teoremas mecénicos aparentemente mais simples sao, na verdade,
os de natureza real mais complexa. Estes sdo baseados em
experiéncias incompletas, ou mesmo em experiéncias que jamais
poderiam ser realizadas. Em vista da relativa estabilidade do meio em
que vivemos, estes teoremas sao seguros para servirem como uma
base para a deducao matematica. No entanto, devemos ter em mente
que eles ndo sio, de maneira alguma, verdades estabelecidas, mas
somente teoremas, que nao apenas admitem o controle da experiéncia

pratica, mas na verdade o requerem constantemente.

Ernst Mach
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RESUMO

MARTINS, A. L. (1997). Estudo de revisdo, implementagdo e aplicagdo de métodos
de painéis em aerodindmica. Séo Carlos, 1997. 224p. Dissertagio (Mestrado). Escola

de Engenharia de Sdo Carlos, Universidade de Sio Paulo.

Realizou-se um estudo sobre a utilizagdo de métodos de painéis em
aerodindmica. Esses métodos numéricos sdo utilizados para estimar caracteristicas do
escoamento potencial, de fluidos ideais, ao redor de corpos de geometria arbitraria,
tendo sido utilizados em intimeras aplicagdes na industria aeron4utica e em pesquisa,
ao longo das tltimas trés décadas. Limitando-se a escoamentos tridimensionais,
subsonicos e estaciondrios, a proposta central deste trabalho ¢ estudar o assunto em
trés etapas distintas, porém interligadas: uma revisdo bibliografica extensa, a
implementa¢do de um método de painéis na forma de programas de computador e,
por fim, sua aplicagdo a um estudo de caso pratico, de avaliagdo de modifica¢des
aerodinidmicas introduzidas numa aeronave leve. Essa divisdo em trés etapas distintas
permitiu uma visdo geral e unificada do tema, tanto do ponto de vista tedrico quanto
da utilizagdo em aplicagdes reais. Os testes e o estudo de caso realizados delinearam
nitidamente as capacidades inerentes dos métodos de painéis, estabelecendo diversos
paralelos e alguns contrastes com as observagdes de outros autores, revisados na

bibliografia.

Palavras-Chave: aerodindmica; métodos de painéis, métodos de elementos de

contorno; aeronautica; mecénica dos fluidos.



ABSTRACT

MARTINS, A. L. (1997). Review, implementation and application study of panel
methods in aerodynamics. S@o Carlos, 1997. 224p. M.S. Thesis. Escola de
Engenharia de S&o Carlos, Universidade de Sdo Paulo.

A study was performed on the utilization of panel methods in aerodynamics.
Those numerical methods are used to estimate characteristics of the potential flow of
ideal fluids, around bodies of arbitrary geometry, which have been used in a large
number of applications in the aeronautical industry and research community, for the
last three decades. Limited to the scope of subsonic, steady three-dimensional flows,
the main proposal of this work is to study the subject along three distinct but related
phases: an extensive bibliographic review, the implementation of a panel method in
the form of computer programs and its final application in a real case study, that is,
the evaluation of aerodynamic modifications introduced in the layout of a light
aircraft. This three-phase pattern allowed an unified vision of the subject, from both
theoretical and practical points of view. The tests and the case study performed
clearly defined the inherent capabilities of panel methods, establishing several

connections and some contrasts in relation to other authors’ reviewed observations.

Keywords: aerodynamics; panel methods; boundary element methods; aeronautics;

fluid mechanics.



1 INTRODUCAO -

A natureza do movimento dos fluidos, na maioria das situagGes, é intangivel
aos sentidos naturais do ser humano. A simples observagio casual ¢ capaz de nos
fornecer apenas indicagdes indiretas, mas ainda assim permite perceber a
complexidade dos fenomenos envolvidos. Por isso, o estudo da Mecanica dos
Fluidos sempre envolveu, desde seus primordios, o desafio de procurar “ver o
invisivel”, tanto do ponto de vista tedrico quanto experimental.

Esforgos no sentido de obter previsdes teodricas exatas sobre escoamentos de
fluidos sempre foram estimulados pela elegancia das formulagdes obtidas por Euler e
D’ Alambert (ANDERSON, 1985). No entanto, a complexidade real dos escoamentos
sempre surpreendeu e frustrou os esforgos de muitos estudiosos. Essas dificuldades
acabaram por ser confirmadas com a expressio completa das equagdes de
movimento de Navier-Stokes, obtida na primeira metade do século XIX.

Os grandes avangos da engenharia neste século trouxeram o estudo da
Mecénica dos Fluidos a realidade da necessidade pratica. Em especial, o advento da
aerondutica ¢ da Aerodindmica passaram a impor novos desafios, com muitos
problemas que demandariam solugdes eficientes. Assim, varias formas de
aproximacdo tedrica (THWAITES, 1960) passaram a tornar-se Uteis, mesmo que
inexatas, uma vez que estabeleceu-se uma associagdo complementar entre métodos
teoricos e experimentais. Este tipo de abordagem permitiu o grande desenvolvimento
da aviagdo como meio de transporte viavel e eficiente.

O desenvolvimento de computadores digitais de alta velocidade, nas Gltimas
trés décadas, abriu a possibilidade, pelo menos hipotética, de solucionar as equagGes
completas de movimento de um fluido através de métodos numéricos. No entanto,
mesmo trabalhos recentes tais como o de HOLST et al (1990W

aplica¢Ges aerodinamicas praticas, a solugdo das equagdes de Navier-Stokes impde

dificuldades de ordem pratica,-ainda-por-serem-resolvidas-noe-futuro._.Embora esta
seja uma importante e imprescindivel frente de pesquisa, as necessidades da industria
e da pesquisa aplicada em aerodindmica colocam desafios que demandam solugdes

mais rapidas e eficientes.




Este tipo de necessidade levou a elaboragio de métodos numeéricos
intermediarios, cuja capacidade se localiza entre a solugdo das equagdes completas
de Navier-Stokes e as aproximagdes simplificadas utilizadas antes da existéncia de
computadores digitais. Estes métodos, embora ainda submetidos a hipoteses
restritivas, aumentaram grandemente a generalidade das aplicagdes e a
complementagio dos métodos experimentais. JAMESON (1983) apresentou uma
revis@o sobre as possiveis aproximagdes intermediarias desse tipo.

O estudo deste trabalho refere-se um dos primeiros destes métodos numéricos
intermediarios, que parte das hipoteses do escoamento potencial incompressivel.
Implementado e utilizado pela primeira vez em meados da década de 1950, este tipo
de método foi desenvolvido em diversas formas e variagdes ao longo da trés Gltimas
décadas. Foi utilizado com sucesso em inimeras aplicagGes industriais e de pesquisa,
a maioria delas em aerodindmica e em aeronautica. Esta técnica tornou-se conhecida
pelo nome genérico de método de painéis.

Meétodos de painéis possuerh a capacidade inerente de prever velocidades e
forgas atuantes sobre corpos de geometria qualquer, imersos em escoamentos ideais
(inviscidos e incompressiveis). Estas hipoteses podem ser satisfatorias para varios
tipos de escoamentos reais, para os quais o nimero de Reynolds esteja acima de um
~certo limite minimo e as camadas limite envolvidas ndo apresentem separagdo ou
espessamento apreciavel. Este tipo de condigdo € bastante freqiiente em aplicagGes
aeronauticas, as quais muitas vezes também aceitam corregdes para efeitos de
compressibilidade e viscosidade.

Apesar de serem considerados por alguns como uma técnica “antiga”, os

“métodos de painéis sio amplamente utilizados até os dias de hoje, nos mais variados
tipos de aplicagdo. Mesmo com o surgimento recente de métodos mais avancados,
com hipOteses mais abrangentes, o baixo custo, a flexibilidade e a exatiddo relativa
dos métodos de painéis os torna a escolha mais adequada para muitas aplicagBes
aeronauticas, sob escoamentos subsonicos e subcriticos. Dessa forma, a técnica tem
encontrado utilidade no projeto aerodinimico de novas aeronaves, modificagSes e
também pesquisas sobre propostas inovadoras. Recentemente, estes métodos também
tém apresentado potencial para outros tipos de aplicagdo, tal como veiculos terrestres

€ maritmos.



Todos estes fatores definem a importdncia e a atualidade dos métodos de

painéis, justificando este estudo na area.

1.1 Escopo e Objetivos do Trabalho

Embora tenha-se conhecimento de que os métodos de painéis foram
amplamente estudados por varios pesquisadores, uma revisdo inicial da bibliografia
ndo foi capaz de identificar um trabalho que reunisse as diversas propostas existentes
na area, com clareza e detalhamento, numa Gnica revisdo bibliografica. Considerou-
se também que um trabalho desse tipo se beneficiaria de estudos praticos paralelos,
que pudessem ser diretamente correlacionados com as tendéncias observadas na

revisao.

Estas possibilidades formaram as principais motivagdes deste trabalho.
Assim, considerou-se que sua maior contribuicdo seria justamente a realizagdio
simultdnea de uma revisdo bibliogrdfica, a implementacdo de um método de painéis
e sua aplicagdo a um estudo de caso prdtico. A realizagdo das trés etapas sob um

ponto de vista unificado permitiria conclusbes mais abrangentes.

Por outro lado, decidiu-se limitar o escopo deste trabalho a méfodos de
painéis para escoamentos tridimensionais, em regime de escoamento estaciondrio,
subsénico e subcritico (ou seja, sem ondas de choque), principalmente para
aplicagOes relacionadas a engenharia de mobilidade (aeronautica, automobilistica,
etc.). Considerou-se que os métodos para escoamentos bidimensionais poderiam
sempre ser tratados como casos particulares dos primeiros, ndo sendo necessario
aborda-los especificamente. No entanto, o tratamento simultineo de métodos para
escoamentos transientes e/ou supersonicos exigiria uma abordagem julgada ampla
demais para as limita¢Ges desse trabalho.

Finalmente, com base em todos estes fatores e na confirmada importancia dos

métodos de painéis, estabeleceu-se os seguintes objetivos para este trabalho:



1.

Realizar uma revisio bibliografica sobre métodos de painéis para

escoamentos tridimensionais e subsonicos, que fosse o mais completa possivel,
dentro das limitagdes de tempo e recursos previstas para este trabalho. Esta
revisdo também deveria ser o mais genérica possivel, procurando reunir e
relacionar as diferentes linhas de pensamento propostas por diversos autores na

area, sem defender nenhuma delas especificamente.

Implementar um método de painéis para escoamentos tridimensionais e
subsénicos, na forma de programas de computador. As caracteristicas
consideradas mais adequadas para este método foram escolhidas com base nos
conhectmentos obtidos na revisdo bibliografica. Como filosofia geral, decidiu-se
produzir um método com caracteristicas genéricas e modulares, que ndo fosse
voltado unicamente para um certo tipo de aplicagdo aerodindmica, tal como em
aeronautica. Dessa maneira, o método resultante deveria ser facilmente
conversivel para diferentes tipos de aplicagdo (automobilistica, nautica, etc.) sem

excessivo esfor¢o de programagao, facilitando estudos futuros.

Validar o método implementado, através de diversos testes comparativos.
Estes testes serviriam a trés propositos principais:
(a) Validar o método implementado, por comparagdo a outros resultados
considerados “exatos”, dentro das hipoteses do escoamento potencial,
(b) Verificar de que maneira os resultados obtidos se relacionariam com as
observagdes feitas por outros autores, revisadas na bibliografia;
(¢) Verificar, para alguns cdsos, até que ponto as hipdteses do escoamento

potencial sdo suficientes para produzir resultados Gteis em situagdes reais.

Aplicar o método implementado, num estudo de caso pratico. O estudo
escolhido foi a avaliagdo preliminar de modifica¢des geométricas realizadas numa
aeronave leve, de capacidade anfibia. Certas consequéncias aerodinimicas das
modificagSes deveriam ser analisadas, através da compara¢io dos resultados

obtidos para as versdes original e modificada da aeronave. O processo permitiria
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conclusdes proprias sobre a viabilidade do uso de métodos de painéis numa
situagdo de aplicagdo real.

Com base nestes objetivos bastante claros, esta dissertagdo foi organizada em

torno de quatro capitulos principais, referentes aos itens 1 a 4 colocados acima. A

organizagio do texto ¢ ilustrada na Fig. 1, onde os capitulos principais aparecem

associados a alguns dos tdpicos mais importantes abordados em cada um.

Capitulo 1
Introducao

Capitulo 2
Revisao Bibliografica

Capitulo 3
Implementacdo de um’
Método de Painéis

Capitulo 4
Validacao do Método
Implementado

Capitulo 5
Estudo de Aplicacao

Capitulo 6
Conclusao

FIGURA 1 - Organizé.c;ﬁo da dissertag@o.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA.

‘Este capitulo apresenta os principais resultados obtidos com a revisio
bibliografica realizada neste trabalho.

A revisdo pode ser dividida em duas etapas principais. Na primeira, estudou-
se os principios basicos dos métodos de painéis e as hipdteses que definem suas
possibilidades de aplicagdo em Aerodindmica, dentro da ciéncia geral da Mecanica
dos Fluidos. Com base nisto, uma segunda etapa consistiu em identificar os
principais trabalhos na area, suas propostas e suas tendéncias ao longo do
desenvolvimento histérico dos métodos.

De acordo com as etapas assim colocadas, este capitulo inicia-se com uma
apresentagdo das hipGteses para a representagdo potencial de um escoamento,
seguida de uma descrigdo de um método de painéis'tipico € sua relag:ﬁo com essas

_hipoteses. A partir disto, delineia-se em termos gerais o desenvolvimento histdrico
desses métodos desde seu surgimento. Aspectos particuléres importantes dos
métodos de painéis sio entdo enfocados, sendo colocadas as diferentes propostas
apresentadas por diversos autores com respeito a esses aspectos, assim como suas
eventuais divergéncias. Finalmente, estudos de aplicagio sdo apresentados, como

exemplos das capacidades e limita¢Ges desses métodos.

2.1 Fundamentos do Escoamento Potencial

“Método de painéis” é uma designagdo genérica dada a certas técnicas
numeéricas utilizadas para estimar caracteristicas do escoamento de um fluido ao
redor de um ou mais corpos, sob a hipotese de que o escoamento seja potencial.

' O ponto de partida para a representagio de um escoamento potencial sio as
equagdes de movimento desenvolvidas por Euler (LANDAU & LIFSHITZ, 1959),
que podem ser interpretadas como formas reduzidas das equagdes de Navier-Stokes,

particularizadas para o movimento de um fluido sem viscosidade.




Conforme apresentado por MORINO (1985) e KATZ & PLOTKIN (1991),
as condi¢des que definem um escoamento potencial podem ser estabelecidas a partir

das seguintes - hipoteses restritivas:

a) O fluido ndo possui viscosidade, sendo portanto inviscido ou ideal;
(alternativamente, Re — o).

b) O escoamento ndo apresenta ondas de choque que representem
descontinuidades em pressdo e velocidade, sendo portanto subcritico.

¢) O escoamento ¢ inicialmente irrotacional, ou seja, £(1=0) = 0.

Sob as hipoteses (a) e (b), o Teorema de Kelvin demonstra que a vorticidade
num escoamento € constante no tempo, ou seja, O£/t = 0; sendo assim,
considerando-se (c), conclui-se que o campo de velocidades do escoamento seria
irrotacional em qualquer instante de tempo considerado, ou seja, £(t) = 0.

Conforme pode ser concluido pela aplicagdo do operador rotacional (Vx) do
Calculo Vetorial, o gradiente de um campo escalar s ¢ sempre irrotacional, ou seja,
Vx(Vs) = 0. Inversamente, um campo vetorial irrotacional pode ser representado
pelo gradiente de um campo escalar. Sendo assim, um escoamento que satisfaga as
hipéteses (a), (b) e (c) écima pode ter seu campo de velocidades representado pelo
gradiente de uma fungio escalar ®, denominada potencial de velocidade. Em

notagdo vetorial, o campo de velocidades é eXpresso por:
V=Vd (1)

Particularmente para coordenadas cartesianas no R’, escreve-se:

i+
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A equagdo de conservagio de massa para o escoamento de um fluido

newtoniano pode ser escrita na forma:
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A partir deste ponto, considera-se duas hipoteses adicionais, particulares ao

escopo deste trabaltho:

d) O escoamento € invariante com o tempo, ou seja, estaciondrio.

e) O escoamento é incompressivel, ou seja, M = 0.
Aplicando-se diretamente a hipétese (), a Eq. 2 pode ser rescrita na forma:

VeV u av+E 0 3
oV="t—4+—=
ox | oy (3)

oz

Substituindo-se (1) em (3), representa-se a conserva¢io de massa em termos

do potencial ®, como:

o0’'d 70 '
Ve (VD) = P +8y2 s
ou:
Vid=0 4)

A forma da Eq. 4 é conhecida como equagio de Laplace. A solugdo desta
equagdo diferencial /inear permite obter @ e consequentemente o vetor velocidade
em qualquer ponto do escoamento.

Considere-se o potencial @ definido num dominio tridimensional €,
delimitado por uma superficie So. HUNT (1978) apresenta o teorema de unicidade
que garante que o potencial @ sobre o dominio Q sera #nico se uma das seguintes

condig¢des de contorno for verdadeira:



) os valores de ® sdo definidos em toda a superficie Sq, determinando a
condigdo de contorno de Dirichlet.
- g) os valores de V® sdo definidos em toda a superficie Sq, determinando a

condi¢do de contorno de Neumann.

Conclui-se que, se uma solugdo for obtida para @ na Eq. 4 garantindo-se que
(f) ou (g) sejam satisfeitas, essa solugdo sera Ginica. Observa-se que, no caso da
condi¢do (g), duas solugdes @, e @, da Eq. 4 podem ser diferentes apenas por uma
parcela constante, uma vez que nesse caso o valor do gradiente seria 0 mesmo para
as duas solugdes. Para a obtengdo do campo de velocidades V®, no entanto, este fato
em principio ndo € prejudicial. Além disso, as duas condigdes de contorno podem ser
encontradas em combinagdo num mesmo problema, formando a chamada condicdo
de Poincaré.

A partir desse ponto, definem-se entdo quais seriam as motivacdes fisicas
para estabelecer as condi¢des de contorno. Nos escoamentos de interesse para este
trabalho, Sq pode ser considerada como a superficie S dos corpos, juntamente com
uma superficie S, envolvendo todo o escoamento, de modo que Sg = {S U S} (Fig.
2). No caso de um escoamento ndo limitado, S € uma superficie ficticia, a uma
distdncia infinita desses corpos.

A condig3o de contorno na superficie S dos corpos envolvidos ¢ a de que a
componente da velocidade na diregdo normal a S tem uma distribuicdo conhecida

V. Esta condi¢@o pode ser expressa como a seguinte condigio de Neumann:-
Ve=Vdeni=V, (5)

Onde 7 € o versor normal & superficie do corpo, apontando em diregéo ao
dominio do escoamento. Em geral, os corpos representados possuem superficies
solidas impermeaveis, de maneira que Vy = 0 sobre todos os seus pontos, definindo
assim a condi¢@o de ndo penetracdo do escoamento. Por outro lado; S pode ter uma
permeabilidade definida por outros fatores, como por exemplo a representagio da
vazdo através de uma entrada de ar numa aeronave, pré definida pelo sistema de

propulsdo. Nesse caso, poderia ser imposta uma distribui¢do Vy # 0.
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Para a superﬁcie.Soo, se ela for uma fronteira real e solida, a mesma condigio
da Eq. 5 é aplicada. No caso de escoamentos ndo limitados, no entanto, S, € ficticia e
infinitamente distante dos corpos. Para definir entdo a condi¢do de contorno, é
interessante lembrar a linearidade da Eq. 4. Devido a isso, uma combinago linear de
duas solugdes também ¢ uma solugdo da equagdo. Com base nessa observagéo,
conclui-se que € possivel expressar o potencial de um escoamento como a soma de

duas parcelas distintas:

e A primeira, ¢, devido a presengca do(s) corpo(s) envolvido(s) no
escoamento, ou potencial de perturbagdo;
e A segunda, @., independente dessa presenca, ou potencial do escoamento

livre.
Dessa maneira, escreve-se :

D=¢+O, (6)

Observa-se experimentalmente que a velocidade induzida num certo ponto do
dominio, pela presenga do corpo, diminui a medida que este ponto distancia-se do
corpo, tendendo a zero a uma distancia infinita (condigdo de radiag@o). Com base na
Eq. 6, conclui-se que a condi¢do de contorno sobre S., ou seja, a uma distancia

infinita do corpo, pode ser expressa pela seguinte condigdo de Neumann:

lim, (V) =0 )

Onde 7 ¢ a distincia entre o ponto considerado e qualquer ponto da superficie
dos corpos.

Conclui-se entdo que o problema da obteng¢do do potencial de velocidade @
para um escoamento ao redor de corpos limitados por superficies solidas, consiste em

resolver a Eq. 4 submetida as condi¢des de contorno expressas pelas Eq. 5e 7.



Uma vez obtido o potencial ®, o campo de velocidades do escoamento pode

ser obtido da Eq. 1. O campo de pressdes correspondente pode ser calculado a partir
da Equagdo de Euler, de conservagdo de quantidade de movimento, restrita as

hipéteses do escoamento potencial estacionario, que resulta na Equacio de Bernoulli:

2.l ) g ’
V[p+2V +ng_0 ®)

Finalmente, é conveniente lembrar que este trabalho limita-se ao estudo de

escoamentos permanentes, ou seja, invariantes com o tempo.

2.1.1 Representacao do Potencial por Singularidades Superficiais

Esta segdo apresenta uma forma de representagdo do potencial de um
escoamento, Util para varios tipos de solugdes da Eq. 4, e que forma a base dos
métodos de painéis. ‘

O procedimento basico consiste em relacionar o valor do potencial, num
ponto genérico do espago, aqueles de ® e V@ sobre a superficie dos corpds
envolvidos. KELLOGG (1929), em seu tratado sobre fundamentos da teoria
potencial, apresenta em detalhe o processo, descrito a seguir.

Dado um campo vetorial q, definido num dominio tridimensionai Q
delimitado por uma superficie Sq, o Teorema da Divergéncia estabelece a seguinte

identidade:
Jf(vea)ia=[[-(gea)as, ©

Onde 1 € o versor normal a superﬁcie Sq, apontando para o lado interno do
dominio Q. O Segundo Teorema de Green (HUNT, 1978) é obtido substituindo-se q‘
da Eq. 9 pelo vetor: |

G=AVB-BVA



Onde A e B sdo fungdes escalares continuas definidas sobre o dominio Q. A

substitui¢do resulta na identidade:

[[[(av*B- BVZA)dQ = [[(AVB-BVA)eids, (10)
Q Sq

Suponha-se que a fun¢do A assuma arbitrariamente o valor A = ®, onde © ¢
o potencial de velocidade sobre Q. Assume-se ainda é hip6tese de que esse potencial
seja uma solugdo da Equagdo de Laplace no dominio Q, ou seja, V2® = 0.

Dado um ponto fixo P no espago, assume-se também arbitrariamente que B =
(1/r), onde r é a distincia entre P e um ponto Q € €, centrado no elemento de
voluxﬁe dQ da Eq. 10 e portanto variavel na integragdo.

A substitui¢do de A e B assim definidos na Eq. 10 resulta em:
(1 1) (1 _
[fov?=|aa=[[|ov| -] -| = |ve|«fds, (11)
5 r s T T

Observa-se que, se P — Q, entdo (1/r) — o. Neste caso as integrais da Eq. 11
devem ser efetuadas excluindo-se o ponto P do dominio de integragdo. Considera-se

entdo os seguintes casos:

e 1° Caso: P exterior ao dominio Q (PgQ). Neste caso P e Q nunca serdo
coincidentes, uma vez que Q € Q. Assim, sabe-se que Vz(l/r) = 0 sem exce¢io,

anulando o lado esquerdo da Eq. 11, o que resuita em:

Sq

o=f (cw@ -@ VCD) ¢S, (12)

!‘ * 2° Caso: P interior ao dominio Q (PcQ) ou sobre a superficie Sq. Nestes

casos, P e Q serdo coincidentes em um ponto do dominio de integragdo. Assim,



sabendo-se que VX(1/r) = 0 & excegdo do ponto P, a integral da Eq. 11 deve ser

avaliada excluindo-se P. Isso pode ser feito excluindo-se da integragdo uma regido
esférica centrada em P, levando-se entdo o raio & dessa esfera ao limite zero

(e—0). Segundo HUNT (1978), esse processo resulta em:

47TO(P) = ! [ (qnv@ - @ VCI)) o fidS,, (13)

Onde:
®(P) valor do potencial no ponto P.
T variavel de controle, que assume os valores:
- T=1.0,seP ¢ Sq;
— T =05, se P € Sq (numa regido continua)’, caso no qual a

integragio em Sg também deve excluir P.

Observa-se entdo que a Eq. 13 expressa o valor do potencial ®(P), em um
ponto arbitrdrio P € €2, em fungdo dos valores de @ e V@ na superficie S Conclui-
se paralelamente que, de acordo com o teorema de unicidade apresentado
anteriormente, uma 'soluédo obtida para @ e/ou V® na superficie garanté que o

potencial sera unico sobre o dominio 2

A partir desse ponto, considera-se a particularizagio desse procedimento para
os casos de maior interesse nesse trabalho, ou seja, o escoamento ao redor de corpos.
Para isso, pode-se analisar o exemplo de um unico corpo, sem perda de generalidade,

ilustrado na Fig. 2.

! O valor de T para um ponto no qual hi uma descontinuidade geométrica em Sq é considerado por

HUNT (1978), porém nio apresenta interesse imediato neste trabalho.



FIGURA 2 - Corpo em escoamento potencial

No presente caso, é possivel e interessante definir um potencial ®; na regido
interna ao corpo () (Fig. 2). Uma vez que esta ndo refere-se a regido de interesse,
esta adogdo pode ser considerada apenas um recurso de modelagem, que pode ser
usado sem detrimento da solug@o @ na regido de interesse Q.

Considera-se entdo duas situagdes distintas para a localizagdo do ponto P,

onde avalia-se o valor do potencial:
A)Ponto P fora da superficie do corpo. Neste caso, o ponto P é interno a Q e

portanto externo a (). Assim, a Eq. 12 pode ser escrita para ®;, invertendo-se

porém o sinal devido a0 sentido contrério do versor normal:
0 ” oV 1 1 V. | endS 14
= — s — = - | @10
5 i I r 1 Q ( )

Tomando-se a Eq. 13 com o valor T = 1.0, correspondente a um ponto fora de

Sq, € somando-se a Eq. 14 membro a membro, obtém-se:



4nd(P) = ! j [(cp— (IDi)VG) -ﬁ—@(vcb ~VO®,)e ﬁ}dSQ (15)

No caso de um escoamento ndo limitado, S. é uma superficie ficticia a uma
distancia infinita do corpo. Segundo HUNT (1978) e KATZ & PLOTKIN (1991), a
parcela da Eq. 15 relativa a S, deve corresponder aquela do escoamento livre da
influéncia do corpo, ®» (Eq. 6). Dessa forma, a Eq. 15 pode ser rescrita com a

integragdo apenas sobre a superficie do corpo S, na forma:

T

4nd(P) = js | [(cp—qni)v_@ . ﬁ—(l)(VCD—VCDi)o ﬁ}ds +ind, (1)

B) Ponto P sobre a superficie externa do corpo. Neste caso, escreve-se a Eq. 13

. com T = 0.5, correspondente ao ponto P sobre a superficie Sq:

21®(P) = 470(P) - 27®(P) = [ (cbv(lj - G) VCD) efidS,, (17)

Sq-P r

A Eq. 13 também pode ser escrita para o potencial interno ®;, tomando-se T
= (.5, porém considerando-se a inversdo de sinal devido ao sentido contrario do

versor normal:

21tCDi(I") = j [CDNG) - @ VCDi) o iidS,, (18)

Somando-se as equagfes 17 e 18, membro a membro, € com as mesmas

consideragdes sobre o potencial ®., feitas anteriormente, obtém-se a expressao:

470(P) = [ {(cp - qni)v(l) ofi— (lj(VCD ~V®,)e ﬁ}ds +27(®(P) - @,(P)) +4n®, (19)

Sp r r



A notagdo S-P no dominio de integragdo indica que esta deve ser feita sobre a

superficie S, porém excluindo-se o ponto P, devido a singularidade da integral nesse

ponto.

Finalmente observa-se que as EquagSes 16 e 19 expressam o potencial no
ponto P ndo mais como fungdo direta de seu valor na superficie (Eq. 13), mas sim
dos salfos de valor das intensidades escalares @ e (V®en) através da superficie S do
corpo, dado um potencial interno ficticio ®;. Conforme mostrado por KATZ &
PLOTKIN (1991), as intensidades desses saltos sio usualmente expressas com a

notagdo:

L=0- (202)
o= (VO-VD,)efi (20b)

Assim, as EquagGes 16 e 19 podem ser sintetizadas numa unica expressio, na

forma:
q)(P) =Zl7t—J;j[_ G(rl) +;NG) 0ﬁj|dS+p,P +D 21

Onde:
St superficie de integracdo, onde:

Si1= S, se P ndo pertence a superficie;

S; = S-P (S excluindo-se P), se P pertence a superficie.
Hp contribui¢do do ponto P sobre a superficie, onde:

pp =0, se P ndo pertence a superficie;

up = (O(P) - ®y(P))/2 = u(P)/2, se P pertence a superficie.
S area superficial do corpo.

r  disténcia de P aum ponto centrado em no elemento dS.



Nota-se que as duas parcelas do integrando da Eq. 21 podem ser escritas

como:

oL koY enpt 2(Y) ”
Or = 041tr’ ¢D—u4n ) T M e\ (22)

Conforme pode ‘ser-verificado ao longo da dedugdo da Eq. 21, as duas
parcelas ¢r e ¢p sdo solugdes da Equagdo de Laplace (Eq. 4). Observa-se que ambas
estdo associadas aos ponfos da superficie sobre a qual sdo integradas, sendo portando
solugdes puntuais. A solugdo ¢r é denominada fonfe, enquanto a solugdo ¢p € o
dipolo. Ambas sdo singulares para r—0, motivo pelo qual sdo  denominadas
singularidades potenciais.

Também ¢ interessante destacar que a Eq. 21 exprime o potencial como uma
combinagdo linear de solugdes da Eq. 4, conforme previstd pelo teorema de
superposigio de sblugﬁes, valido para uma equagdo diferencial linear.

Algumas observag¢Ges importantes sobre as singﬁlaridades potenciais podem
ser tecidas, com base em KATZ & PLOTKIN (1991):

¢ As fungdes multiplicativas ¢ e 1, que correspondem aos saltos de valor de @ e
(V®en) através da superficie .S do corpo (Eq. 20a e 20b), definem as intensidades
das singularidades. Observa-se que, para valores idénticos destes fatores, o
potencial do dipdlo ¢p corresponde & derivada direcional do potencial da fonte ¢,
na diregdo no versor normal & superficie do corpo. Assim, o potencial do dipélo
resulta num campo de velocidades orientado com relagio a0 versor fi. Diz-se que

os dipdlos integrados na superficie sdo orientados na diregio do versor normal.

e O integrando da Eq. 21, juntamente com pp, corresponde a parcela do potencial
induzida pelo corpo ¢ (Eq. 6). Pelas caracteristicas de ¢r € ¢p, constata-se
imediatamente que ¢ satisfaz automaticamente a condigio de contorno definida
pela Eq. 5, com intensidade decaindo para r — 0. Sendo aSsim, na obtengdo de
uma solugdo para ® na Eq. 21, as intensidades ¢ e p podem' ser resolvidas para
satisfazer a condigio da Eq. 5, que define a velocidade normal a superficie do

corpo.
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e Uma terceira singularidade pode ser derivada a partir da solugdo dipolo. Esta
terceira solugdo € o vortice, tratado em grande detalhe por KARAMCHETI
(1966). E possivel provar Eme toda distribuicdo superficial de dipélos tem um
campo de velocidades equivalente ao de uma distribuigdo de vortices inferior em
uma ordem. O vetor vorticidade que induz um campo equivalente ao de uma

distribui¢do continua de dipolos sobre uma superficie pode ser expresso por:
¥y =Vuxn (22a)

No caso da superficie ndo ser fechada, a velocidade induzida pelas bordas da
mesma € idéntica 4 de um filamento de vortice, com a forma dessa borda e com
intensidade local I' = .

Um exemplo de interesse especial nesse trabalho € o de uma distribuigdo
constante de dipolos sobre um elemento de superficie AS, delimitado pela curva
fechada C. Devido a Eq. 22a, esta induz apenas' a velocidade de um filamento de
vortice com a forma da curva C, e intensidade de circulagdo I' = n. Além disso, o
fluxo de vorticidade nesse filamento ¢ orientado segundo a regra da méo direita com
relagdo ao versor normal assumido sobre AS. Essa equivaléncia é ilustrada na Fig. 3,

para um elemento quadrilateral de superficie.

C fer C

AS
S/ T=n

FIGURA 3 - Elemento quadrilateral de superficie, com p constante.

Equivaléncia a anel de vortice.




Uma das caracteristicas mais importantes da Eq. 21 é o fato de que as

incognitas ¢ e p sdo associadas apenas a superficie do corpo. Portanto, qualquer
método de soluglo para esses valores devera atuar apenas sobre essa superficie, ndo
sendo necessario resolver o valor de @ em todo o campo de escoamento. Conforme
mencionado por HESS (1985), isto representa uma redugdo de uma dimensdo no
dominio de solug@o e, portanto, a possibilidade de redugdo consideravel em trabalho
computacional.

.~ Solugdes baseadas em combinagdes lineares de fontes, dipolos e vortices
constituem a base de grande parte dos métodos utilizados em Aerodindmica potencial
classica. Os métodos sdo de grande variedade em formas de representagdo, definindo
diferentes maneiras de-combinar ¢r € ¢p sobre pontos, ou de integra-las ao longo de
linhas ou superficies. Uma quantidade consideravel de métodos deste tipo, foi

reunida por DURAND (1934) e THWAITES (1960).

2.2 Caracteristicas Gerais dos Métodos de Painéis

Sintetizando a descrigdo geral de HESS (1990), métodos de painéis sdo
métodos de elementos de contorno para resolver numericamente a Equagdo de
Laplace (Eq. 4) para escoamentos potenciais incompressiveis ao redor de corpos.
Para tanto, esses metodos se utilizam da representagdo do potencial por
singularidades superficiais, usualmente na forma da Eq. 21.

Solugdes para as distribui¢des de intensidades de singulz;ridades c e, da Eq.
21, sob a condigdo de contorno de velocidade normal & sﬁperﬁcie (Eq. 5), ndo podem
em geral ser obtidas n\ forma- analitica fechada, a ndo ser para alguns casos de
geometrias simples Sendo assim, para geometrlas arbitrarias, a equagio mtegral
pode, em geral, apénas ser resolvida numericamente.

Num método de pé.inéis’, a geometria da superficie do corpo e as fungdes -de

distribuigdo de singularidades ¢ e¢ pu’* da Eq. 21 sdo discretizadas. Para isso, a

—~4

? Por praticidade, as intensidades de singularidades ¢ e y podem eventualmente serem referenciadas

apenas como singularidades. Esta simplificagfo ¢ adotada por muitos autores.
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superficie do corpo é aproximada por elementos, que a subdividem. A geometria de
cada elemento € descrita por uma fungdo aproximadora, com base nos pontos
conhecidos da superficie do corpo. Sobre a superficie de cada elemento, as
distribui¢des de singularidades o e | sio aproximadas por fungdes de forma
determinada, onde as intensidades locais sdo expressas como uma combinagdo linear
de um certo namero de pardmetros.

Neste ponto surge a questdo sobre que tipo de fung@o seria adequada a
representagdo da geometria e das distribuiges de ¢ e p. Este ¢ um assunto bastante
discutido e estudado pbr muitos autores ao longo do desenvolvimento dos métodos.
Basicamente, existem métodos que utilizam representa¢des mais simplificadas, ou de
ordem reduzida, e outros com representagdes sdo mais complexas, ou de ordem
elevada. Essa nomenclatura € utilizada informalmente por HESS (1985), juntamente
com a maioria dos autores pesquisados. Os méritos relativos de cada uma das formas
de representagdo foram bastante estudados em varios trabalhos, entre os quais
destaca-se MASKEW (1982). Uma discussdo mais detalhada € apresentada na Segdo
253.

Para a apresentagdo inicial pertinente a esta segdo, € desejavel prosseguir com

a descri¢o de um método de ordem reduzida. Isso pode ser feito sem qualquer perda

de generalidade, uma vez que tal forma ndo deixa de apresentar todas as etapas

basicas presentes em qualquer método de painéis. Dessa maneira, assume-se um

método com as seguintes caracteristicas:

a) A superficie do corpo € aproximada por elementos quadrilaterais planos, ou

painéis. Os quatro vértices de cada painel s3o pontos pertencentes a superficie.

b) Sobre cada painel, assume-se que as singularidades sdo distribuidas com

intensidade o ou 1 constantes sobre a superficie.

A Fig. 4 apresenta uma discretizagio tipica de um método desse tipo, para

uma configuragdo de asa-fuselagem genérica.
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étodo exemplo desta
adota-se a aplicagdo da
0 que resulta no seguinte

3
9

a0 de Neumann, conforme indica a
se o potencial expresso pela Eq. 21

feito para o m

dig

r

isto é

>

r

€ expressa Como uma con

a0 de contorno de componente normal de velocidade Vy definida na

(B) superficie discretizada em elementos quadrilaterais.

FIGURA 4 - Discretizagdo da superficie de um corpo: (A) superficie real;
A condig

Eq. 5. Embora existam métodos que ndo apliquem esta condi¢do diretamente

apresentacdo, ainda sem perda de generalidade. Assim
condig¢do de Neumann explicitamente, inserindo
para um ponto sobre a superficie diretamente na Eq. 5

(condigdo de Dirichlet, Se¢do 2.5.1)

superficie do corpo

processo:

=Vy =

VO(P) e 1

Il
=
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S-P

= V{ﬁﬂ)— cejds} i+ V{ﬁ ] “%G} ds} .ii+

[7o®) Vo, +(Vo, eh)= v, =

= V{?‘};H—G(ads}ﬁ+V{ﬁsﬂu%@)ds}ﬁ+¥+w®w «i)=V, (23)

Em prol de uma melhor percep¢éo fisica do problema, toma-se a partir deste
ponto o caso de andlise mais comum, de corpos impermeéveis ao escoamento, ou
seja, Vn = 0. Considerando essa condi¢@o de contorno e a discretizagdo assumida nas
hipoteses (a) e (b) acima, as integrais na superficie da Eq. 23 pbdem ser expressas

aproximadamente em forma discretizada, através da equag@o:

fgw{ﬁg— dos} o+ ﬁ: udv{ﬁg%@ds} it c“z(P) +(vo_ ei)=0 (29)

f-k

indice dos painéis com distribuigdo de fontes.
indice dos painéis com distribuigao de dip6los.
indice do painel que contém o ponto P.

numero de painéis com distribuigdo de fontes.
numero de painéis com distribuig@o de dipo6los.
intensidade constante de fontes sobre o painel f.

intensidade constante de dipolos sobre o painel d.

vE Q9 Zzre"Q
5

area superficial do painel f.
Sd area superficial do painel d.

r distancia entre o ponto P e um ponto centrado no elemento dS.
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Observa-se que as integrais originais foram aproximadas por duas somatorias,

onde cada parceia corresponde a um painel. A somatéria em fbcor;ééponde“ aos
painéis de fontes o € a outra, aos painéis de dipolos u. Uma vez que as intensidades
o e W sdo constantes, seu valor ndo ¢ integrado, portanto as integrais dependem
apenas da géometria de cada painel ¢é da distancia 7. Sendo a geometria conhecida, a
distribui¢do de singularidades passa a ser controlada por apenas um parametro para
cada painel, ou seja, suas intensidades constantes or e/ou L. Observa-se que a
somatoria dos painéis de fontes ndo inclui aquela do painel k, que contém o ponto P.

No entanto, é possivel escrever a Eq.24 na seguinte forma generalizada:

NF ND
; Gf(Vchf * ﬁ) + Z:’ Md(V(Dld ° ﬁ)"_‘ —(V(Dw ¢ ﬁ) (25)

Onde:

« 1 el A
Paraf=k, VO . en=V _E'g;ds e,

Paraf=k, VO, en=

R | —

R 1 0 (1 R
Parad, - VO ,en=V H{!g(;}ds on

As integrais ®;r e @4 (para f # k) sdo os potenciais devido a cada painel de
fontes e dipolos, para intensidades ¢ e  unitarias. Seus gradientes V@i € VP4 sdo
as respectivas veiocidades induzidas. Para o caso particular do painel k, sobre o qual
encontra-se o ponto P, a componente normal de VO assume o valor ¥4°. Assim Eq.
25 pode ser interpretada fisicamente da seguinte forma: para que a superficie seja
impermeavel ao escoamento no ponto P, a componente normal da velocidade

induzida pelos painéis nesse ponto deve anular a do escoamento livre V®..

* Tal adogdo ndo é arbitraria, uma vez que pode ser verificada num processo limite aplicado 4 Eq. 21,

para um ponto fora do corpo, cuja distincia a superficie tende a zero.
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Para painéis planos, as integrais @;r e @4 sobre cada painel podem ser
obtidas por via analitica, em forma fechada. O processo de deducdo dessas
expressdes € descrito em detalhe por HESS & SMITH (1964), e as funcdes
resultantes também sdo apresentadas em KATZ & PLOTKIN (1991).

Uma vez de posse das expressdes para @re @14, 0 problema numérico reduz-
se a calcular os valores de or e g que satisfagam a Eq. 25, que exprime a condig@o
de ndo penetragdo do escoamento em forma discretizada. Em teoria, essa condig@o
deveria ser satisfeita sobre todos os pontos da superficie do corpo. Obviamente isso
ndo seria possivel, nem desejavel, num método numérico. Portanto, um certo nimero
de pontos da superficie deve ser selecionado, nos quais a Eq. 25 deve ser satisfeita,
denominados pontos de controle.

O procedimento usual para este tipo de método € selecionar um ponto da
superficie de cada painel como ponto de controle. Normalmente, o ponto selecionado
é aproximado como sendo o centroide dos quatro cantos de cada painel*. O versor
normal a superficie n € aproximado pelo versor na diregdo do produto vetorial entre
os vetores diagonais do painel. Estas entidades geométricas sio ilustradas na Fig. 5.
Observa-se que a orientagdo dos pontos deve ser tal que os vetores diagonais

produzam um versor apontado na dire¢do do escoamento (externo ao corpo).

n = (BDXAC) / [BDxAC]

pc = ponto de controle:
centréide de ABCD

FIGURA 5 - Ponto de controle e versor normal sobre um painel quadrilateral.

* Entre os motivos dessa escolha. estd o fato de que a velocidade induzida pelos painéis ¢ singular nas

arestas do mesmo (tendendo ao infinito), o que pode causar problemas numéricos.



A partir disso estabelece-se que, embora cada painel possa eventualmente

possuir distribuigdes de ambas as singularidades G e p, apenas uma delas participa da
solug¢@o, sendo a outra de valor arbitrario ou linearmente dependente da primeira.
Sendo assim, haverdo painéis de fontes ou dipdlos de valor independente, e portanto

NF e ND da Eq. 25 satisfazem a seguinte igualdade:
NF+ND =N (26)

Onde N € o numero total de painéis que discretiza o corpo.

Dessa maneira, para a superficie completa, tém-se N equagdes lineares da
forma da Eq. 25, uma para cada ponto de controle, cada uma delas escrita em termos
das N intensidades de singularidades or e 4. Tem-se portanto um sistema linear de

N x N equagdes, que pode ser expresso por:

NF N B
Z}Gjaij + 2 uyby =~(0, « ) 27)
o

j=NF+1
Onde:
i, = 1,2,..,N;

a; =(Vo i n) componente normal de velocidade induzida pelo painel

de fontes j, para o = 1.0, sobre o ponto de controle do
painel i;
b; =(VO, ali) ® n) componente normal de velocidade induzida pelo painel

de dipdlos j, para u = 1.0, sobre o ponto de controle do

painel i.
U =V velocidade do escoamento livre.

Em forma matricial, o sistema pode ser escrito como:

[A]X=B (28)



ay; ay, i Diwrsny  Diowmsa) by
as Y &0m  Daaweny  Daqurez) b,x
A=
L 4w Ay ayar  Duowsy Anawe) b
nd ~ hapd ~ = ~ T
B=—{(0,ed,) (U.eh,) ... (0, o)

Os coeficientes a; e by sdo usualmente chamados coeficientes de influéncia.
Uma vez calculados, o sistema linear pode ser montado e resolvido por algoritmos
adequados, resultando nos valores de intensidade de fontes e dipdlos o e i As

velocidades sobre cada ponto de controle i serfio tangenciais a superficie, € podem

ser calculadas por:

NF N
V= Zlo-jvq)lf(i,j) + Zudvq)ld(i,j) +U, (29)
pm

j=NF+1

De posse das velocidades locais, pressdes podem ser calculadas a partir da
Equag@o de Bernoulli (Eq. 8). Usualmente, as pressGes locais p sdo expressas em
termos de sua diferenca em relagdo a pressdo do escoamento livre, p., através do

coeficiente adimensional de pressdo Cp:

- - 2
CP=p—pw=i—[w] (30)
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As fofg:as resultantes sobre o corpo podem ser calculadas por integrag@o
numérica dessas pressdes na superficie, ou por avaliagdo das velocidades induzidas
pelo corpo nas faces de um volume de controle que o envolve. Maiores detalhes
sobre diversas formas de calculo de forgas sdo abordados na Segdo 2.5.8.

Finalmente, observa-se que a descri¢do acima deixou deliberadamente vaga a
questdio sobre que tipo de combinagdo de singularidades ¢ e p pode ser mais
eficiente para a representagio de um dado escoamento. Uma vez que ambas as
fungdes ¢r e ¢p sdo, independentemente, solugdes da Equagdo de Laplace,
teoricamente apenas uma delas poderia ser utilizada para modelar um escoamento.
As razdes pelas quais tal procedimento néo ¢ normalmente utilizado sdo relacionadas
aos processos fisicos que devem ser simulados, relativos ao tipo de aplicagdo
desejada para o método. Além disso, leva-se em conta o melhor condicionamento
numeérico que uma combinacdo de singularidades pode eventualmente proporcionar a
essa aplicagdo. Estes pontos sdo discutidos na proxima se¢do, especificamente para

aplicagdes aeronauticas.

2.3 Aplicacdo de Métodos de Painéis em Configuracoes

Aeronauticas

Os objetivos do estudo da Aerodindmica aeronautica, bem como de outros
tipos de veiculos, estdo relacionados ndo apenas ao comportamento do escoamento
ao redor de corpos, mas também as forgas resultantes que estes corpos sofrem, as

quais geralmente definem a eficiéncia aerodindmica de um veiculo. Cabe aqui uma

- discussdo geral sobre os processos fisicos envolvidos na geragdo dessas forgas, para

o caso de escoamentos subsdnicos em condigdes subcriticas (sem ondas de choque).

-. Conforme mencionado nas notas histéricas d¢ ANDERSON (1985), Prandtl
publicou pela primeira vez, em 1904, a proposta do conceito de camada limite
aplicavel a muitos escoamentos externos ou internos a fronteiras sélidas. Segundo
este conceito, a viscosidade de um fluido possibilita que camadas adjacentes de

fluido, definidas por superficies de corrente, troquem quantidade de movimento por
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difusdo. Sobre superficies solidas, é possivel constatar experimentalmente que a
velocidade tangencial ¢ nula. Combinando-se os dois efeitos, a presenga da fronteira
solida promove uma redugdo da quantidade de movimento do fluido em uma regido
proxima, a medida que o fluido se movimenta ao redor da .superficie. Segundo
Prandtl, em muitos escoamentos este efeito limita-se a uma regido bem definida, a
camada limite, sendo que na regiio externa a essa camada o escoamento ndo sofre
efeitos apreciaveis da viscosidade e pode ter seu movimento descrito pelas equagGes
de Euler.

Conforme apresentado por THWAITES (1960), a taxa de deformagdo do
fluido associada & camada limite corresponde a uma tensdo tangencial aplicada a
superficie, que resulta em uma forga de arrasto, no sentido do escoamento livre,
aplicada sobre o corpo. A medida que se desenvolve a juzante, a camada limite pode
também sofrer separagdo sob gradientes adversos de pressdo, o que promove regides
turbulentas de grande perda de energia e baixa pressdo, que contribuem para o
aumento dessa for¢a de arrasto. YOUNG (1989) apresenta os principais conceitos
envolvidos nesses processos.

O gradiente de velocidades caracteristico da camada limite introduz
vorticidade no escoamento, tornando possivel a existéncia de circulagdo ndo nula ao
redor dos corpos envolvidos. Observa-se experimentalmente que, para corpos com
certas geometrias particulares, tais como os aerofolios de superficies sustentadoras de
aeronaves (asas, estabilizadores e ‘auxiliares), essa vorticidade pode induzir a
condigdo de Kutta, (HESS, 1975). Sob essa condi¢do, o escoamento, quando ndo
separado, flui continuamente a partir do bordo de fuga agudo do aerofolio (Fig. 6),
introduzindo circulagio no escoamento’. Segundo a lei de Kutta-Joukowski (KATZ
- & PLOTKIN, 1991), a circulagdo provoca uma taxa de variagdo de quantidade de
movimento na dirego transversal ao escoamento livre, que se reflete em uma forga
resultante aplicada sobre o corpo nesta diregdo. Esta for¢a € usualmente denominada
de sustentacdo, e constitui a base da capacidade de v6o da maioria das aeronaves

(ndo aerostaticas) utilizadas hoje.

* Embora outros tipos de corpos também possam causar fendmeno semelhante, em geral os aerofélios

produzem circulagio de escoamento da maneira mais eficiente e previsivel.
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Conclui-se entdo que, num escoamento subcritico, quaisquer férg:as sofridas
por um corpo serdo sempre causadas pelos efeitos da viscosidade do fluido e
consequentemente da vorticidade do campo de velocidades a ela associada (€ = 0).
No entanto, conforme apresentado na Seg¢do 2.1, uma das hipoteses para a
representagdo potencial do escoamento consiste justamente na suposi¢do de um
fluido inviscido, ou seja, incapaz de gerar vorticidade (§ = 0). Sendo assim, as
considera¢es sobre métodos de painéis feitas na Secfio 2.2 ndo incluem, a prior,
qualquer possibilidade de simulagdo de efeitos de viscosidade e portanto quaisquer
forgas resultantes calculadas seriam sempre nulas (tanto de arrasto quanto de

Torna-se necessario, entfio, considerar qual a aplicagdo desejada para o

[

método em questdo e de que maneira fendmenos particulares a esta aplicagdo podem
ou ndo ser levados em conta através de uma modelagem particular.

Por um lado, o escoamento real ao redor de corpos-de geometria arbitraria
pode ser bastante complexo, com regides de separa¢do de grande perda de energia.
Embora alguns sucessos tenham sido reportados para casos particulares (vide Secdo
2.5.3), tais fendmenos ndo podem, em geral, ser levados em conta através de uma
modelagem adequada, imposta sobre a solugdo do escoamento potencial.

No entanto, 0 mesmo ndo ocorre para as superficies sustentadoras com perfis
de aerofdlio, em condi¢des onde a camada limite se encontre aderida-a superficie.
" Conforme descrito por HUNT (1978), a vorticidade gerada pela- camada limite das
superficies sustentadoras é emitida pelo bordo de fuga, através de uma esteira, que se
estende “infinitamente” 4 juzante do escoamento (Fig. 6). Péla condi¢do de Kutta, a
esteira deixa a superficie com uma velocidade continua e ndo infinita, ou seja, o
escoamento ndo contorna o bordo de fuga agudo. Para o caso de Re — o (ou v — 0),
as camadas limite seriam de espessura infinitesimal, o mesmo ocorrendo com a
esteira de vorticidade emitida. Tal condi¢do idealizada ¢é ilustrada para a forma tipica

de um aerofdlio na Fig. 6.



30

Esteira de
Vorticidade

Bardo de Fuga: / -

O —>10 Condigdo de Kutta

FIGURA 6 - Escoamento idealizado em torno de um aerofolio tipico.

\ v

\\HUNT (1978) demonstra com clareza o-tratamento que pode. ser dado a
esteira, dentro de uma modelagem potencial. Umak vez que contém vorticidade, a
esteira deve ser modelada como uma regifio que, ndo faz parte do dominio do
escoamento potencial, e tem espessura § infinitesimal. No entanto, a esteira ndo é um
corpo sélido, mas sim uma superficie de escoamento, que portanto deve ser tarigente
a velocidade local em todos os seus pontOS/Sendo assim, a velocidade normal a
esteira ¢ nula e,-de acordo com a Eq. 9a, ¢ = 0 sobre sua superficie. Por outro lado,
pode existir uma diferenga“de potencial entre as duas superficies da esteira. Assim,
através da Eq. 9b, conélui-se'quc sta pode ser modelada como uma superficie de
dipdlos, orientados na dire¢do no/rmal‘a mesmia. Finalmente observa-se que, uma vez
que a esteira deve ser livre de forgas, num escoamento estacionario (ndo acelerado),
pela lei de Kutta-Joukowski concluj-se que a vorticidade perpendicular a dire¢do

/

local do escoarﬁentq deve ser nula/ou seja:
?WOf:(Vuwxﬁ)O‘E:O (1)

Onde py ¢ a intensidade de distribuigio de dipolos da esteira e té o versor
tangente a esteira e perpendicular a velocidade local do escoarﬁento. Isso significa
que, num escoamento permanente, Ll pode variar apenas na diregdo perpendicular ao
escoamento local. |

Conclui-se que escoamentos com superficies que geram sustentagdo devem

ser modelados com esteiras de dip6los que partem de seus bordos de fuga, e a



condicio de Kutta deve ser imposta para garantir que o escoamento deixe a
superficie através desses bc')rdos com uma velocidade continua e nio infinita.

Num método de painéis tipico, de ordem reduzida; como aquele descrito na
Secdo 2.2, a esteira de dipdlos é normalmente simulada associando-se faixas semi-
infinitas, de intensidade constante de dipolos p, aos bordos de fuga das superficies
sustentadoras. Essas faixas podem ser modeladas segundo uma geometria julgada
adequada para a esteira, ou obtida através de um método de relaxamento iterativo
(vide Segdo 2.5). Cada faixa é exatamente equivalente a um vortice linear “em
ferradura”, de intensidade I’ = pu , sendo que assim as leis de Hemmbholtz de
conservagio da vorticidade sdo mantidas (KARAMCHETI, 1966). Os valores de I"
sdo fixados pela imposi¢do da condigdo de Kutta aos bordos de fuga, dentro do
processo de montagem e solugdo do sistema linear (Segdo 2.2), o que pode ser feito
de diversas maneiras. A Fig. 7 apresenta uma configuragdo de painéis com a

representagdo de uma esteira de vorticidade na dire¢do de U.,, para uma superficie

sustentadora discretizada em painéis.

)

Bordo de Fuga: condi¢éo de Kutta

Faixa de dipdlos: g = constante

FIGURA 7 - Modelo de esteira para de dipdlos/vortices para uma asa.

Embora a utilizagdo de um modelo de esteira seja necessério, este pode ser
insuficiente num método numérico. Em geral, painéis de dipolos devem ser
distribuidos também nas superficies sustentadoras, para minimizar erros numericos,

decorrentes de variagdes bruscas do gradiente causados pela discretizagdo. Muitos




autores propuseram diversas modelagens diferentes, assim como diferentes maneiras

de impor a condi¢do de Kutta. Varias dessas propostas sdo comentadas em maior
detalhe nas Segdes 2.5.2 € 2.5.4.

Finalmente, é importante destacar que adog@o dessa modelagem, para Re —
o, é apenas artificio que aproxima um escoamento real, que apresenta esteiras €
camadas limite de espessura finita. HESS (1975) lembra que esse fato sempre deve
ser lembrado em estudos de aplicagio.

Por fim, definir até que ponto um método de painéis pode produzir resultados
Gteis na simulagdo do escoamento real é um processo bastante dependente do caso
estudado. Em geral, para configuragdes aeronauticas, para as quais freqiientemente o
numero de Reynolds € elevado, bons resultados podem ser obtidos, conforme
constatado por muitos autores. Além disso, um método de painéis forma uma base
solida para a aplicagdo de algoritmos para simulagdo de efeitos de viscosidade
(Segdo 2.5.9) e modelagem iterativa das esteiras (Seg¢do 2.5.5), quando necessario.
Enfim, a aplicabilidade dos métodos de painéis pode ser melhor apreciada a luz dos

estudos de caso que foram encontrados na literatura (Segéo 2.6).

2.4 Origens e Evolucdo dos Métodos de Painéis

A proposta desta se¢do ¢ apresentar uma visdo geral do processo de
desenvolvimento dos métodos de painéis desde seu surgimento, em meados da
década de 1950. Para isso, tomou-se como base os trabalhos pesquisados que eram
referentes a propostas de novos métodos, em suas respectivas épocas. Além disso,
analisou-se também outros trabalhos de revisdo bibliografica, propostos
anteriormente.

KRAUS (1978) foi um dos primeiros autores, entre os pesquisados aqui, a
estabelecer um discernimento entre os tipos de métodos de painéis até entdo
existentes, de maneira concisa e relativamente completa. Posteriormente, HESS
(1985, 1990) também apresentou revisdes desse tipo. KATZ & PLOTKIN (1991)

apresentam uma revisdo historica resumida, colocando os trabalhos de




desenvolvimento de métodos de painéis numa seqiiéncia cronolégica, dividida em

trés geragdes de desenvolvimento.

Na presente revisdo, verificou-se que os trabalhos pesquisados poderiam ser

localizados dentro dessas trés geragdes. Por outro lado, seria adequado que a ordem

cronoldgica nio fosse necessariamente respeitada, em prol de uma melhor associagdo

entre trabalhos com caracteristicas semelhantes.

As trés geragdes do desenvolvimento dos métodos de painéis teriam as seguintes

caracteristicas principais:

1* Geracio: surgimento dos métodos de painéis. Propostas de métodos de ordem
reduzida, tais como aquele descrito na Seg¢fo 2.2, que se utilizam de painéts
planos associados a distribuigdes constantes de singularidades. Maior utilizagdo

da condigdo de contorno de Neumann®.

2* Geracdo: caracterizada por um aumento da sofisticagdo dos modelos
empregados, com o surgimento de métodos de ordem elevada, na busca por um
suposto incremento de exatiddo da solugdo. Utilizagdo ampla de ambas as formas

de condigio de contorno (Neumann e Dirichilet).

3® Geracdo: caracterizada por um retorno a formas de modelagem mais simples,
tipicas da primeira geragdo. Aumento da utilizagdo da condi¢do de contorno de
Dirichilet. Maior acesso aos métodos de painéis por parte de entidades e
empresas menores, devidlo a maior disponibilidade de equipamento

computacional de capacidade suficiente.

Nas se¢des seguintes, estas trés geracOes serdo apresentadas em maior

detalhe. Dentro de cada uma, as varias propostas de métodos de painéis pesquisadas

serdo localizadas e relacionadas entre si, ao longo do processo desenvolvimento da

técnica.
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241 Primeira Geracgdao: Métodos de Ordem Reduzida.

Parece ser consenso geral entre a maioria dos autores que as bases dos
primeiros métodos de painéis conhecidos foram langadas em meados da década de
1950, por SMITH & PIERCE’ apud SMITH (1990), associados a Companhia
Douglas de Aviagdo, nos Estados Unidos. Segundo SMITH (1990), que apresenta
uma interessante retrospectiva sobre esses primérdios, a motivagdo inicial para as
primeiras propostas teve origem na necessidade analisar escoamentos eixo-
simétricos, ao redor de corpos de revolugdo de perfil genérico. Estes estavam
associados a entdo recente proposta de Whitcomb para redugio do arrasto de onda,
conhecida como Regra da Area. Embora escoamentos eixo-simétricos ndo sejam
realmente tridimensionais, uma vez que podem ser expressos em duas coordenadas,
os algoritmos desses primeiros métodos continham todos os elementos caracteristicos
de um método tridimensional. Esses primeiros autores recorreram apenas ao uso de
fontes, submetidas a condi¢do de contorno de Neumann.

O primeiro método de painéis realmente tridimensional foi implementado por
HESS & SMITH® apud HESS & SMITH (1964). Ainda utilizando a condigdo de
Neumann, esse método de ordem reduzida empregava elementos quadrilaterais
planos para aproximar as superficies, cada um com uma distribuigdo de fontes de
intensidade constante. Embora o algoritmo nio pudesse analisar escoamentos com
sustentagdo, sua robustez geral e verdadeira capacidade tridimensional foram
comprovadas em muitos testes de validagdo. O método e sua forma de modelagem
serviram como base para muitos métodos de primeira gerag@o, tendo provavelmente

introduzido o uso do jargdo “pain€is” pela primeira vez. HESS (1985) utiliza a

¢ As condigdes de contorno de Neumann e Dirichlet foram definidas em termos gerais na Segéo 2.1.
Maiores detalhes na Secdo 2.5.1.

7 SMITH, AM.O.; PIERCE, J. (1958). Exact solution of the Neumann problem. Calculation of non-
circulatory plane and axially-symmetric flows about or within arbitrary boundaries. Long Beach,

Douglas Aircraft Co., Rept. E.S. 26988.

$HESS, J. L.; SMITH, A. M. O. (1962). Calculation of the non-lifting potential flow about arbitrary '

three dimensional bodies. Long Beach, Douglas Aircraft Co., Rept. ES 40622,




denominacdo método de fontes superficiais (“surface source method”) como
referéncia.

O primeiro método de painéis tridimensional capaz de levar em conta efeitos
de circulag@o/sustentagdo foi proposto por RUBBERT & SAARIS (1969). Em adi¢do
ao modelo basico de HESS & SMITH (1964), o método introduzia a representa¢do
de esteiras de vorticidade com painéis de dipolos de intensidade constante,
associados as superficies sustentadoras (Se¢o 2.3). A condi¢do de Kutta era imposta
introduzindo-se pontos de controle adicionais junto ao bordo de fuga, sobre os quais
era for¢ada a condigdo de velocidade normal nula. Painéis de dip6los eram dispostos
na superficie média dos aerofolios, associados a esteiras e assumindo distribui¢Ges de
intensidades pré-definidas ao longo da corda. KRAUS (1978) apresenta um método
idéntico, impleinentado na empresa MBB em 1969. Uma série de casos de aplicagdo
em projeto sdo apresentados, com resultados satisfatorios em sua maior parte.

WOODWARD (1968) propds um método com capacidade para analisar
escoamentos subsdnicos e supersdnicos com circulagdo/sustentagdo. O tipo de
modelagem -geométrica, no entanto, considerava certas aproximagdes. Superficies
sustentadoras eram modeladas como elementos planares de espessura infinitesimal, -
discretizados em painéis de fontes e dipolos. Efeitos de espessura e arqueamento dos
aerofdlios eram levados em conta como perturbagdes lineares, tal como em muitos
métodos de malha de vortice (LANDAHL & STARK, 1974). Fuselagens eram
modeladas com poucos painéis de fontes em regides de interferéncia,
complementados por segmentos lineares de fontes, ao longo de uma linha central
longitudinal. Para configuragdes que aceitassem tais restrigdes geométricas, bons
resultados foram obtidos.

Posteriormente, este método serviu como base para uma versdo mais geral,
apresentada por WOODWARD (1973). Nesse novo método, a geometria era levada
em conta efetivamente; com painéis planos distribuidos sobre toda a superficie real
dos corpos. A semelhanga do ‘método de HESS & SMITH (1964), corpos sem
sustentagdo eram representados com painéis de fontes. Superficies sustentadoras, no
entanto, eram modeladas com painéis com distribui¢Bes lineares de vorticidade ao

longo da diregdo da corda.
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Também nessa época HESS® apud HESS (1975) apresentou sua versdo de
método de fontes superficiais com capacidade de simulagdo de
circulagdo/sustentagio. Seu modelo considerava que os painéis das superficies
sustentadoras tivessem uma distribui¢do adicional de dipdlos, cuja intensidade era
controlada pela imposi¢do da condi¢io de Kutta. Esta tltima era forgada impondo-se
que as pressdes finais obtidas ao redor do aerofélio fossem coincidentes no bordo de
fuga. HESS (1975) apresenta inimeros exemplos de aplicagdo de sucesso.

MORINO & KUO (1974) propuseram uma teoria geral que fugia da
tendéncia dos métodos de fontes superficiais. Baseando-se na Eq. 13, na aplicagdo do
teorema de Green, os autores propuseram uma modelagem através de dipolos,
baseada nos valores do potencial sobre os pontos de controle, ou seja, aplicando a
condigio de Dirichlet. Utilizando painéis planos, o método basico impunha a
condi¢io de Kutta estabelecendo vorticidade nula nos bordos de fuga. Casos de
escoamento transiente oscilatorio também eram previstos. Os testes preliminares
entdo apresentados demonstraram bons resultados.

HUNT (1978) propds um tipico método de fontes superficiais, com algumas
caracteristicas inovadoras. Utilizando a condigdo de Neumann, o método aplicava
painéis auxiliares de dipélos na superficie média dos aerofolios, a exemplo de
RUBBERT & SAARIS (1969). No entanto, propunha-se uma segunda opgdo de
modelagem, na qual a distribuigdo de dipolos tivesse variag@io linear sobre cada
painel. Isso resolvia parcialmente alguns problemas que modelos desse tipo
enfrentavam com aerofolios finos. O autor apresenta uma série extensa de casos de
validaco, acompanhada de uma revisdo bastante geral e detalhada sobre métodos de
painéis.

Finalmente, foram identificadas algumas propostas relativamente recentes
que, no entanto, podem ser classificadas como tipicas da primeira geragdo.
Coincidentemente, todas possuem parentesco com Métodos de Malha de Vértice, tais
como os revisados por LANDAHL & STARK (1974) e utilizados universalmente em
inimeros estudos de caso. Os trabalhos propdem a utilizagdo de painéis de dipolos,

submetidos & condigdo de Neumann, eventualmente associados a distribuicGes

° HESS, I.L. (1972). Calculation of potential flow about arbitrary three-dimensional lifting bodies,
final technical report. McDonell Douglas Report No. MDC J5679-01, EUA, Outubro.



auxiliafes de fontes. Entre as propostas desse género, destacam-se ASFAR et al
(1979), ALMOSNINO & ROM (198§), ALMOSNINO (1985) e SRIVASTAVA &
MOOK (1994). As caracteristicas gerais desses trabalhos sdo apresentadas em maior

detalhe na Secdo 2.5.2.3.

24.2 Segunda Geragao: Métodos de Ordem Elevada

A segunda geragdo caracterizou-se por uma busca pelo aumento de exatiddo.
Para isso, procurou-se utilizar formas de representacdo mais sofisticadas para a
geometria dos painéis e distribuigdes de singularidade associadas. Alguns autores
defendiam que essas representagdes de ordem elevada poderiam diminuir a
quantidade de painéis necessarios para um dado caso de analise. Além disso, os
resultados seriam menos sensiveis a forma utilizada na geragdo da discretizag@o,
aumentando a praticidade dos métodos.

A primeira proposta real de um método de ordem elevada foi feita por
ROBERTS & RUNDLE (1972). Este método ¢ citado por HESS (1985) como sendo
um dos mais complexos entre os propostos até entfo. Utilizando um modelo de
fontes superficiais, o0 método representava tanto a geometria dos painéis quanto as
distribui¢des de singularidades através de fungdes “spline”. As integragdes sobre
cada painel eram feitas por quadraturas numéricas. Embora bastante exato, o método
ndo é considerado pratico para uso constante, devido principalmente ao seu elevado
custo de execugdo.

O método de MORINO et al (1975) derivou-se da proposta de” ordem
reduzida de MORINO & KUO (1974), citada na seg¢do anterior. Utilizava uma
aproximagio para levar em conta uma curvatura hiperboléide dos painéis, na
intengdo de manter continuidade geométrica, sendo que as demais caracteristicas do
modelo permaneciam as mesmas. Segundo KATZ & PLOTKIN (1991), esse
trabalho preliminar evoluiu para um programa de computador completo,’o SOUSSA,
lancado em 1980, que utilizava painéis para‘bc’)licos com distribuigBes constantes de

singularidades.




JOHNSON & RUBBERT (1975) apresentaram um método generalizado que
utilizava painéis de geometria parabdlica, associados a cii.stribuigées_ lineares para
fontes e quadraticas para dipolos. Varias formas alternativas de modelagem eram
apresentadas como opcionais, sendo comparadas entre si. Ambas as condigoes de
Neumann e Dirichlet eram colocadas como ai}temativas, podendo também ser
combinadas numa mesma analise. Varios testes de rvalidagﬁo foram apresentados,
com 6timos resultados. Este método ¢ descrito em maiores detalhes no relatério de
JOHNSON (1980). ‘ '

HESS & FRIEDMAN' apud KATZ & PLOTKIN (1991) propuseram uma
modificagdo do método original de fontes superficiais para uma versdo de ordem
elevada, utilizando painéis de geometria parabélica, com distribui¢des quadraticas de
dipolos e lineares de fontes. No entanto, a filosofia geral do método original foi
mantida, com o uso apenas de condigdes de Neumann.'Por outro lado, BRISTOW &
GROSE (1978) propuseram uma modificagdo mais profunda, na qual distribuigoes
semelhantes de singularidades satisfaziam condi¢des de contorno na forma de
Dirichlet (vide Segdo 2.5.1.2).

Talvez o ponto culminante da segunda geragdo dos métodos de painéis tenha
sido o desenvolvimento do programa PAN AIR, num acordo conjunto entre a NASA
e a Companhia Boeing de Aviagdo. Descrito em detalhe por TINOCO & RUBBERT
(1985), o método € generalizado em todos os sentidos, permitindo praticamente todas
as combinagdes possiveis de singularidades e condigSes de contorno, para analise em
regime subsénico ou supersonico. Utiliza painéis de geometria composta,
constituidos por cinco sub-elementos planos, entre os quais condi¢Ses especiais sdo
impostas para compatibilizar as distribui¢des locais de singularidades, descritas por
funcbes lineares ou quadraticas. Inimeros casos de modelagem e aplicagdo séo

apresentados, com 0timos resultados.

1 gESS, J. L.: FRIEDMAN, D. M. (1981). An improved high-order panel method for three-
dimensional lifting flows. Douglas Aircraft Co., Rept. No. NADC-79277-60.
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2.4.3 Terceira Gera(;ﬁo: Expansao da Utilizacao.

Segundo KATZ & PLOTKIN (1991), a terceira geragdo de desenvolvimento
caracterizou-se por uma expansdo do uso dos métodos de painéis, devido a maior
disponibilidade de equipamento computacional adequado.

Nesse cenario, MASKEW (1982) colocou algumas idéias que aparentemente
estabeleceram a filosofia geral dos métodos da terceira geragdo. Em primeiro lugar, o
autor defende a tese de que, para escoamentos subsdnicos, métodos de ordem
reduzida ndo sdo menos eficientes do que os de ordem elevada. Apresentando
indicacBes desse fato, o autor concluiu que a maior complexidade e custo dos
métodos de ordem elevada ndo se justificavam nesses casos. Por outro lado, afirmava
que o uso da condigio de contorno de Dirichlet resolveria o problema da
sensibilidade dos resultados a forma de discretizagdo, apresentando comprovagdes
dessa proposta. Com base nessas conclusGes, o l:autor prop6s um método semelhante
ao de MORINO & KUO (1974), baseado em dip6los e com fontes -auxiliares.
Posteriormente essa proposta evoluiu, resultando no programa VSAERO, o primeiro
a tornar-se comercialmente disponivel para institui¢des de menor porte. Tendo sido
utilizado com sucesso nos mais diversos tipos de aplicagdes, esse método alcangou
ampla aceitagdo.

Segundo KATZ & PLOTKIN (1991), baseado no sucesso da proposta do
VSAERO, outros programas semelhantes foram implementados, tais como o
QUADPAN, lan¢ado 1983, na empresa Lockheed, e o PMARC, langado em 1987, no
Centro de Pesquisa Ames, da NASA. Recentemente, ROGGERO & LARGUIER
(1990) apresentaram mais um método desse tipo, o ECOPAN, juntamente com
exemplos de aplicagdo a aeronaves de transporte e foguetes langadores de satélite.

A partir deste ponto, o desenvolvimento da teoria dos métodos de painéis
parece ter atingido uma certa maturidade, e a maior parte dos esforgos passou a ser
concentrada em problemas relativos a utilizag@o, tais como: melhores formas de
entrada de dados, geragio automatica de discretizagSes associada a CAD e
visualizagdo grafica de resultados (MARTINS et al, 1997). Outras questdes paralelas,
relativas ao aumento da capacidade dos métodos, foram também atacadas, tais como:

obtengdo de geometrias de esteira por relaxamento iterativo, acoplamento com
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métodos de camada limite e representagio de escoamentos oscilatorios (KATZ &
MASKEW, 1988). Observou-se também um aumento do uso de técnicas de projeto
interativo e otimizacdo direta (DULIKRAVITCH, 1992), muitas das quais acopladas
a métodos de painéis, cujo baixo custo computacional favorece esse tipo de
aplicagdo.

Finalmente, esta revisdo identificou dois trabalhos publicados recentemente,
que apresentam um certo grau de inovagdo. MRACEK et al (1992) propSem um
método utilizando painéis triangulares, associados a distribuigBes lineares de
vorticidade. Uma vez que tais distribuigdes ndo satisfazem automaticamente as leis
de Hemholtz, o cumprimento destas torna-se mais uma condi¢do de contorno a ser
satisfeita. Apesar desta complicagdo adicional, os resultados apresentados indicam
que o método pode ser bastante robusto. VASSBERG (1997), com base em uma
pesquisa sobre aplicagdes de métodos de elementos de contorno em outras areas,
propds um método de fontes superficiais, de ordem reduzida, capaz de trabalhar com
discretizagdes da ordem de milhdes de painéis. Essa capacidade € baseada na
aceleragdo da obtengdo de influéncias através de expansdes multipélo, processo no
qual vérios painéis, a partir de uma certa distancia de influéncia, sdo tomados como
um s6, mediante certas medidas de conversdo.

Para encerrar esta revisio historica, considerou-se de interesse apresentar
uma lista cronolégica de diversos métodos de painéis implementados até
recentemente, sintetizando sua ordem de representagdo, formulagio utilizada
(singularidades) e condigGes de contorno possiveis. Essa lista, extraida da revisdo de
KATZ & PLOTKIN (1991), é apresentada na Tabela 1, acrescida de algumas

referéncias relacionadas do presente trabalho.
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Método Ano Geometria  Singularidades  Condig¢des de  Referéncia
do painel Contorno
Douglas- 1962 Plano Fontes, constante. Neumann HESS & SMITH
Neumann (1964)
Woodward 1 1966 Plano Fontes, constante. Neumann WOODWARD
Vortices, linear. (1968)
Hess I 1972 Plano Fontes, constante. Neumann HESS (1975)
Dipdlos, constante.
USSAERO 1973 Plano Fontes, linear. Neumann =~ -——————-
Voértices, linear.
MCAIR 1980 Plano Fontes, constante. Dirichlet e
Dipdlos, quadritico.
SOUSSA 1980 Parabolico. Fontes, constante. Dirichlet @ ===
Dipdlos, constante.
Hess IT 1981 Parabdlico Fontes, linear. Neumann HESS (1985)
Dipolos, quadratico.
PAN AIR 1981 Cinco faces Fontes, linear. Neumann e TINOCO &
planas Dipblos, quadrético. Dirichlet RUBBERT
(1985)
VSAERO 1982 Planol Fontes, constante. Neumann e MASKEW
Dipo6los, constante. Dirichlet (1982)
QUADPAN 1983 Plano Fontes, constante. Dirichlet B —
Dipélos, constante.
PMARC 1987 Plano Fontes, constante. Neumanne = =-—=====—-
Dipdlos, constante. Dirichlet

TABELA 1 - métodos de painéis e caracteristicas (KATZ & PLOTKIN, 1991).
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2.5 Aspectos Particulares aos Métodos de Painéis

Partindo-se dos conceitos basicos de métodos de painéis, apresentados nas
segdes anteriores, o objetivo desta segdo € abordar certos aspectos particulares em
maior detalhe, & luz das diversas propostas encontradas nos trabalhos pesquisados.

Muitos desses aspectos sdo fonte de divergéncias entre os diversos autores
revisados, gerando debates quanto & forma eventualmente mais adequada de trata-
los. Os assuntos variam desde a sofisticagéo necessaria aos modelos utilizados na
representagdo de geometria e singularidades (ordem de representacdo) até os méritos
relativos entre as condigdes de contorno de Neumann e Dirichlet, chegando a pontos
relativos a praticidade, tais como eficiéncia numérica e custo computacional.

As secOes seguintes detalham esses aspectos, relatando as opinides

defendidas pelos diversos autores.

2.5.1 Condigoes de Contorno

HESS (1990) classifica as condigdes de contorno encontraveis num problema

de método de painéis em trés tipos:

(a) Condigdo de velocidade normal Vy definida sobre as superficies dos corpos

envolvidos (Eq. 5), nas formas de Neumann e/ou de Dirichlet (Segdo 2.1.1).
(b) Condigdo de Kutta, para definir a circulagio liquida em torno dos corpos, devido

a presenga de superficies com bordos de fuga (Seggo 2.2).

(c) Condig3o de esteiras de vorticidade como superficies de escoamento, ou seja,

livres de forgas (Se¢do 2.3).

Esta secdo trata da condigio de velocidade normal Vy definida sobre as
superficies dos corpos, com especial atengdo para a condigdo de impermeabilidade

(Vx = 0), que pode ser considerada a condi¢do de contorno fundamental para a
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maioria dos problemas. As condigdes de Kutta e da esteira sdo analisadas em segdes

posteriores, por serem considerados problemas suficientemente distintos do primeiro.

2.5.1.1 Condicao de Neumann

Conforme pode ser observado na forma da Eq. 5, a condig@o de contorno para
a velocidade normal as superficies é expressa em termos da velocidade local do
escoamento, cuja componente na dire¢do normal as superficies deve ser nula. Uma
veAz;que a velocidade corresponde ao gradiente do potencial V®, essa é uma condigo
de Neumann, conforme apresentado na Segdo 2.1.

Dessa maneira, seria de se esperar que as primeiras formas de métodos de
painéis utilizassem a condicdo para Vi diretamente na forma de Neumann, ou seja,
inserindo-se a expressdo de @ da Eq. 21, para um ponto na superficie, na Eq. 5, o que
resulta numa equagio integral. Esse procedimento é exemplificado para o método
genérico apresentado na Segdo 2.2 (Eq. 23). HUNT (1978) chama esta condi¢do de
Neumann na superficie externa, uma vez que lida diretamente com os valores do
potencial @, externo ao corpo.

Realmente, o uso da condicdo de Neumann nessa forma explicita predominou
durante a primeira geragio de métodos (Segdo 2.4.1). Aparentemente, outra causa
para essa dominéncia foi a grande aceitagdo do método de fontes superficiais de
HESS & SMITH (1964), o qual, devido a sua relativa robustez numérica, incentivou
a implementagio de outros métodos semelhantes. Além disso, os Métodos de Malha
de Voértices também eram largamente utilizados (LANDAHL & STARK, 1968),

aplicando a mesma forma de condi¢do de contorno.

2.5.1.2 Condicao de Dirichlet

Uma vez que a Eq. 5 representa uma condigdo de Neumann, utilizar a
condigdo de Dirichlet para garantir o valor de Vy sobre as superficies € obviamente
uma medida indireta. Assim, um método com condigdo de Dirichlet deve trabalhar
com valores de @ na superficie do corpo de maneira que, indiretamente, a Eq. 5 em

termos de VO seja satisfeita.
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O primeiro método encontrado com uso da condigdo de Dirichlet foi aquele
proposto por MORINO & KUO (1974). Outras formas dessa condigio também
foram colocadas por JOHNSON & RUBBERT (1975) ¢ BRISTOW & GROSE
(1978). No entanto, MASKEW (1982) reapresentou essas propostas de maneira
unificada mostrando que, apesar da aparente variedade, todas podem ser
interpretadas como casos particulares da aplicagdo de um unico tipo de hipotese: a
especificagiio do potencial interior @;. Exemplos de aplicagdo dessa hipétese, que
HUNT (1978) denomina condi¢do de Dirichlet na superficie interna, sdo

apresentados a seguir.

A Eq. 19 pode ser escrita exatamente da mesma forma para o potencial @;
interno ao corpo, para um ponto P na superficie. A parcela pe = 21[@(P)-®@i(P)] , no

entanto, aparece com sinal oposto, devido a inversdo de dominios:

470, (P) = (@ - qai)v@ e idS — 27(®(P) - @, (P))

—II(%)(V(D—V(Di)oﬁdS+4nCDm (32)

Observa-se mais uma vez que a adogdo de um potencial interno ao corpo ®;
é uma medida arbitraria, uma vez que ndo corresponde ao escoamento de interesse.
Assim sendo, seu valor pode ser definido livremente, levando a diferentes equagdes
integrais em ®. Por exemplo, suponha-se que o valor ®@; = 0 seja adotado dentro de

todo o dominio €; (Fig. 2). Dessa forma, a substitui¢do na Eq. 32 resulta em:

o=|f cpv(%j -ﬁdS—Zn(I)(P)—”(%)Vfl)oﬁds+4nd)m (33)

S-P

A condi¢do de Neumann para a velocidade normal dada pela Eq. 5 estabelece
os valores da componente normal de V®, com os quais a segunda integral pode ser

avaliada, resultando em:
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2m®(P) = Sj jp cbv@ efidS— jsj @ VydS+4nd, (34)

A Eq. 34 é uma equagdo integral em fungdo dos valores de @ sobre a
superficie do corpo, definindo portanto uma condiggo de Dirichlet.

Lembra-se que, para corpos impermeaveis, Vy = 0, anulando a segunda
integral. Nessa forma, a condi¢do de contorno pode ser fisicamente interpretada
como a imposi¢do de que o dominio interior O (Fig. 2) esteja em estagnagdo (®; =0
— V®; = 0), eqiiivalendo portanto a um corpo solido impermeavel.

Por outro lado, nada impede que o valor de ®; seja arbitrado como ndo
constante, segundo uma fungdo considerada adequada. Assim, outra opg¢do de

interesse é adotar @; = @, na Eq. 32, resultando em:

- j 0= ”(@_@m)v@ . ﬁdS—J]G)(Vd>—Vfbw)oﬁdS—Zn(CD(P)—CDm) (35)

S-P

Levando-se em conta a Eq. 6, observa-se que o potencial de perturbagdo €
expresso por ¢ = @ - Dy Substituindo-se na Eq. 35 e impondo-se a condigdo da Eq.

5 na segunda integral, obtém-se:

2m9(P) = [f ¢V(9 o fidS - jsj (%j(vN ~V®, )efidS (36)

S-P

Novamente, obteve-se uma equacgiio integral, desta vez em fungdo do
potencial de perturbagdo ¢ sobre a superficie do corpo. Embora sendo obtida por um
processo distinto, esta é exatamente a equagdo proposta por MORINO & KUO-
(1973) para o caso de escoamento permanente. Comparando-se as integrais da Eq. 36
com as parcelas do integrando da Eq. 21, verifica-se que a primeira pode ser escrita
também na forma de uma combinagdo de singularidades, adotada por MASKEW

(1982) e na implementag@o do programa VSAERO:
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2mu(P) = [[ uv@ e ids - [ [9 odS, 6=V, -Vb_ef 37)

S-P

Conclui-se que o problema também pode ser expresso como a obtengdo de
uma distribui¢fo incognita de dip6los i, submetida a uma distribui¢io de fontes fixa.
Para superficies impermeaveis, Vy = 0, resultando em 6 = -V® e ii.

A solugdo das Equagdes 34, 36 ou 37 pode ser feita por discretizagdo
numérica, num processo analogo ao apresentado para um meétodo genérico na Segdo
2.2. Para um método que utiliza a Eq. 36, um exemplo de discretizagdo € apresentado
por MORINO & KUO (1973). Outro exemplo, com a forma da Eq. 37, ¢ apresentado
por KATZ & PLOTKIN (1991). Como exemplo geral, cita-se o programa PAN AIR,
apresentado por TINQCO & RUBBERT (1985), capaz de grande generalidade na
formulagdo dos problemas, oferecendo opgdes para uso de qualquer das formas de
Dirichlet citadas aqui, além da condigdo de Neumann explicita e uma condigdo

especial, na qual ambas as formas podem ser usadas simultaneamente.

Conforme observado por HUNT (1978), todas as formas de imposi¢do da
condigio de contorno para velocidade normal a superficie Vn mencionadas aqui sdo
teoricamente equivalentes. Suas vantagens relativas apenas se manifestam através de
seu maior ou menor grau de adequag¢do numa solugdo numeérica, o que implica nio
apenas em exatiddo, mas também na praticidade de uso em engenharia.

Finalmente, a maior ou menor adequa¢do de uma forma de condigdo de
contorno depende também da formulagdo adotada para o problema em questdo, ou
seja, a combinagdo de singularidades a ser utilizada. Dessa maneira, a discussdo
sobre as eventuais vantagens ou desvantagens da condi¢do de Neumann sobre a de
Dirichlét faz maior sentido dentro do contexto das formulagdes possiveis para um

método, as quais sdo discutidas na Se¢do 2.5.2.
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2.5.2 Formulacao do Método

Por formulagio entende-se aqui a forma utilizada para combinar
singularidades potenciais num método de painéis. Dadas as condigdes de contorno,
as possibilidades dessa combinagdo podem oferecer maior ou menor vantagem em
termos de exatiddo, custo computacional e praticidade de utilizagdo. Além disso,
certas combinagdes podem ser necessarias na representagdo de escoamentos com
sustentagdo. “

HUNT (1978) apresenta uma abordagem as possiveis formulagdes num
método de painéis, cobrindo muitas possibilidades de combinagdes entre fontes e
dipolos, com condigdes de contorno de Neumann ou Dirichlet, aplicadas aos
potenciais internos ou externos aos corpos em analise. Essa abordagem
extremamente generalizada foi considerada fora do escopo deste trabalho, uma vez -
que inclui muitas possibilidades de pouco interesse pratico. No entanto, o autor
apresenta duas conclusdes consideradas essenciais. Tomando-se como exemplo o

corpo da Fig. 2, observa-se que € possivel provar as seguintes afirmativas:

(a) Nio existe uma #nica distribui¢do de fontes o, sobre a superficie S do corpo, que
produz uma dada distribuigdo de velocidade normal V@, efi no dominio

interno ao corpo. No dominio exferno, ao contrario, garante-se que existe uma

unica distribui¢8o de ¢ para a mesma condigio.

(b) Nio existe uma #nica distribui¢do de dipdlos p, sobre a superficie S do corpo
(orientados segundo o versor normal 1), que produz uma dada distribuigdo de
potencial ® no dominio  externo ao corpo. No dominio interno, ao contrario,

garante-se que existe uma Unica distribuigido de u para a mesma condig@o.

As conclusdes (a) e (b) sdo validas para uma representagdo continua. Em uma
representagio discretizada, elas indicariam que métodos sob tais condi¢des de ndo
unicidade apresentariam matrizes A (Eq. 28) quase singulares. Embora os sistemas

lineares resultantes pudessem ser eventualmente soliveis, estes ndo seriam bem
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condicionados, favorecendo ‘erros numéricos. Essas conclusbes aparentemente
explicam porque ndo foram encontrados métodos dentro das condigdes (a) e (b)
acima. Por outro lado, inimeros exemplos de sucesso foram encontrados com outras
caracteristicas; estes formam o escopo principal desta pesquisa.

HESS (1990) afirma que, entre as muitas formulagdes que ja foram propostas,
aquelas que floresceram como métodos de uso corrente na indastria podem ser
classificadas em duas categorias principais. Além destas, a presente revisao
identificou uma categoria adicional, que também foi considerada de importancia.
Dessa forma, tendo em vista a objetividade desejada neste trabalho, as formulagdes
revisadas foram divididas em trés categorias, cujas principais caracteristicas s&o

apresentadas na Tabela 2.

TABELA 2 - Categorias de formula¢des de métodos de painéis

Categoria Singularidade Principal ~ Singularidade Auxiliar Condic¢iio de Contorno
1 Fonte Dipélo "~ Neumann Externa
2 Dipblo Fonte Dirichlet Interna
3 Dipélo Fonte Neumann Externa

Por singularidade principal entende-se aquela que participa da equagdo
integral para satisfagio da condigdo de contorno na superficie do corpo (Eg. 5). A
singularidade auxiliar teria sua intensidade fixada previamente, segundo outras
consideragdes. _

Os métodos pesquisados e sua localizagdo nessas trés categorias sdo

comentados nas segdes seguintes.

2.5.2.1 Categoria 1: Fontes Superficiais

Conforme mencionado na Segdo 2.4, os métodos conhecidos como de fontes
superficiais (HESS, 1985) formaram a maior parte das propostas observadas na
primeira geragdo. A maioria é baseada no método original de HESS & SMITH
(1964), que se utilizava apenas de painéis de fontes, submetidos a condigdo de

Neumann explicita na superficie externa.
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Segundo SMITH (1990), a razdo do uso de fontes baseava-se simplesmente
no interesse inicial por escoamentos sem circulagdo/sustentagdo, causada por
vorticidade, a qual era usualmente associada a dipélos/vortices. Provavelmente, a
utilizagdo prévia de distribuigdes de fontes em métodos analiticos, tais como o de
Von Karman (THWAITES, 1960), também influenciou essa escolha.

Aparentemente, esses primeiros métodos de painéis geraram bastante
interesse devido as solugdes praticamente exatas que eram capazes de fornecer para
muitos casos sem sustentagdo. Nesse dmbito, o método de RUBBERT & SAARIS
(1968) pode ser considerado uma extensdo da proposta de HESS & SMITH (1964)
para representar escoamentos com circulagio, associando esteiras de dipdlos aos
bordos de fuga agudos dos aerofolios (Fig. 7), conforme mencionado na Segio 2.3. A
intensidade local de dipolos da esteira pw, discretizada em faixas, é determinada pela
satisfacio da condigiio de Kutta no bordo de fuga do aerofolio (Segdo 2.5.4).

De acordo com a equivaléncia entre dipolos e vortices mencionada na Segao:
2.2, a linha de contato entre o bordo de fuga e a esteira de dipolos induz exatamente
o mesmo campo de velocidades de um filamento de vortice de intensidade local I' =
ww. Essa velocidade tende ao infinito sobre a linha de contato; o fendmeno ¢
ilustrado na Fig. 8 para uma segdo de aerofolio tipica, cuja superficie € represéntada

com uma distribui¢io de fontes.

Aerofolio

=g,

Vortice localizado

FIGURA 8 - Vértice equivalente no bordo de fuga.

De acordo com RUBBERT & SAARIS (1968) e também HUNT (1978), a
compensagio da velocidade desse vortice localizado exigiria ¢ — o na regido do
bordo de fuga. Embora esse fato ndo represente um problema fundamental numa
solugdo continua, numa representagdo discretizada isso é praticamente inadmissivel,

pois grandes erros numéricos resultam na maioria dos casos. Uma solugdo para o
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problema é estender a distribuigdo de dipdlos sobre ou internamente a superficie do
corpo, de maneira a manter a continuidade da distribui¢do de p, eliminando entdo o
vortice localizado.

Assim, RUBBERT & SAARIS (1968) propuseram que a esteira de dipolos
fosse estendida internamente ao corpo, acompanhando a superficie média do
aerofélio, que € o caso ilustrado na Fig. 9. Essa superficie interna € subdividida em
painéis de dipdlos, e a intensidade 1 de cada um € imposta como uma fragdo da
intensidade local pw da esteira, ou seja, L = Tuw. A fungdo T ao longo da corda deve
assumir o valor ©T = 1 para o painel junto ao bordo de fuga, eliminando assim o

vortice localizado. Essa abordagem foi adotada em muitos métodos semelhantes, tais
como aqueles apresentados por KRAUS (1978), RUBBERT & SAARIS (1972) e
HUNT (1978).

FIGURA 9 - Superficie com painéis de dipo6los internos.

Um aspecto importante desta formulagio ¢ a forma a ser adotada para a
funcdo T ao longo da corda. Embora, em principio, a condigio de Neumann sobre a
superficie garanta a solugdo independentemente de <, diferentes formas de sua
distribui¢do causam diferentes valores‘ﬁnais de & nos painéis de fontes. Segundo
RUBBERT & SAARIS (1972), variag8es erraticas em ¢ provocam €rros numericos
na solugdo final, de modo que os valores de T devem ser escolhidos para manter
essas distribuigGes com gradientes suaves.

HUNT (1978) estudou esse problema, propondo um esquema de otimizag#o
da distribuicdo de T baseado em solugdes previamente obtidas. BUTTER (1977)
testou algumas distribui¢des de T no método MBB (KRAUS, 1978), obtendo os
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melhores resultados ao utilizar a distribui¢do de 1 com a forma observada na solugdo
analitica para uma placa plana bidimensional.

RUBBERT & SAARIS (1972) propuseram' uma extensdo natural da
formulagdo com dipdlos internos. Ao invés de fixar-se a distribuig¢@o de T, os painéis
internos também seriam submetidos a condigdo de impermeabilidade, com pontos de
controle sobre os centrdides, exatamente como naqueies da superficie externa.
Segundo os autores, esse grau de liberdade adicional para os painéis internos
garantiria automaticamente a solu¢do mais adequada. Fisicamente, a imposi¢do de
que o escoamento ficticio interno ao corpo seja tangente a linha média do aerofdlio
alivia a velocidade normal sobre os painéis de fontes, cujas intensidades passam a
representar praticamente apenas o efeito de deslocamento (espessura). Essa idéia
pode ser considerada uma extensio de métodos analiticos mais antigos (THWAITES,
1960), nos quais os efeitos de circulagio e espessura do aerof6lio eram considerados
linearmente separados. Um ponto negativo da proposta é o evidente aumento de
incognitas, gerando um sistema linear bem maior, 0 que aumenta o custo
computacional. No entanto, conforme observado pelos proprios autores, esse recurso
seria necessario apenas para configuragdes mais complexas, tais como aerofolios de
arqueamento elevado ou configuragdes “high-lift”.

HUNT (1978) verificou que a formulagdo com dipdlos internos, qdando
implementada em ordem reduzida (G e | constantes), apresenta erros numéricos para
aerofolios de pequena espessura. O autor exemplifica a razdo deste problema
utilizando uma distribui¢io linear de dipdlos sobre um plano, demonstrando a
diferenga de velocidade induzida que existe entre as representagdes discretizada e
continua, para pontos muito proximos ao plano.

O autor propde entdo que as intensidades p sejam representadas com
distribuig¢bes lineares (ndo mais constantes) sobre os painéis internos. Para os casos
de teste apresentados, essa adogdo resolveu o problema em grande parte, implicando
também em maior custo computacional. BUTTER (1977) havia tentado uma
abordagem mais pratica, simplesmente aumentando a quantidade de painéis internos.
Embora resultados em termos de distribuicdo de pressdo fossem satisfatorios, a

diregdo das velocidades superficiais ainda apresentava grandes erros. Provavelmente
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isso ocorreu devido a forma de refinamento dos painéis, feito apenas na dire¢do da
corda do aerofolio.

HESS! apud HESS (1975) propds uma abordagem um pouco diferente para
eliminar o vértice localizado do bordo de fuga (Fig. 8). Ao invés de adicionar painéis
internos, as distribuigdes de dipdlos seriam colocadas exatamente sobre os painéis da
superficie, juntamente com as de fontes. Da mesma forma, a intensidade de dipdlos p
seria imposta como uma fragdo da intensidade da esteira, segundo uma distribuigéo t
considerada adequada ao longo da corda. Uma diferen¢a fundamental com relag@o a
abordagem anterior é a maior robustez no tratamento de aerof6lios finos. Isso ocorre
porque neste caso, em que os dipolos encontram-se exatamente sobre a superficie, a
diferenga de velocidade tangencial que ocorre entre as distribui¢Ses de dip6los
continua e discretizada pode ser facilmente estimada. Segundo KATZ & PLOTKIN
(1991), essa variagio de velocidade tem intensidade de metade do valor da

vorticidade local e portanto, com base na Eq. 22, € dada por:

AV =-=Vu (38)

Uma vez que é um vetor tangencial & superficie, o gradiente Vi néo contribui
para a componente normal de velocidade, na formagdo da matriz A (Eq. 28).
Portanto pode ser estimado numericamente com base nos valores finais de
intensidade L, obtidos ap6s a solug@o do sistema linear.

O método de¢ WOODWARD (1973) também utilizava painéis de fontes na
representagdo de corpos sem sustentagdo. As superficies sustentadoras, no entanto,
eram representadas com painéis com distribuiges lineares de vorticidade. O método
assumia que haveria uma diregdo principal (longitudinal) do escoamento, para
configuragdes aeronduticas. Assim, a variagdo linear era imposta apenas nessa
diregdio, que coincidia com a corda do aerofdlio. Assumia-se que cada painel emitisse
um par de vortices contra-rotativos, que se somavam no bordo de fuga dos

aerofolios, mantendo a validade dos teoremas de Hemmbholtz. Embora possa ser
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considerada uma formulagio mais robusta, torna-se dificil verificar essa qualidade,
uma vez que o método original pressupunha certas restrigdes geométricas que
reduziam sua generalidade, tais como a necessidade do uso de painéis trapezoidais
(ou seja, com duas arestas necessariamente paralelas).

Finalmente, € interessante observar que o programa PAN AIR, em sua
generalidade, também previa uma opgdo de modelagem tipica de fontes superficiais,
com dipolos internos as superficies sustentadoras e todos os painéis submetidos a
condigio de Neumann. Em sua apresentagio, TINOCO & RUBBERT (1985) citam
que essa modelagem pode oferecer uma opgdo pratica na representagio de ordem

elevada, uma vez que evita dificuldades geométricas na concordéncia de superficies.

2.5.2.2 Categoria 2: Dip6los Sob Condigao de Dirichlet

A Secfio 2.5.1 apresenta algumas formulagdes derivadas da aplicagdo da
condi¢io de contorno de Dirichlet, que foram encontradas nesta revisio. Uma
caracteristica comum a todas elas é a defini¢do do valor V@ e 1 como conhecido a
partir da condigdo de velocidade normal (Eq. 5), o que resulta em equagdes integrais
em fungdo de ®@. Assim como no caso da Eq. 37, todas essas formulagdes podem ser
interpretadas como equivalentes a utilizagdo de dipolos (saltos em @) como
incognitas, sendo as fontes (saltos em V® e 1) de intensidade definida pela condigé@o
de contorno para Vn. Devido a isso, todos os métodos com condigdo de Dirichlet
pesquisados (Sec¢do 2.5.1) podem ser incluidos na presente categoria.

Uma primeira vantagem a ser destacada sobre essa de formulagdo ¢ o menor
custo computacional. Uma vez que utiliza a condigdo de Dirichlet, um método desse
tipo trabalha com wma grandeza escalar, o potencial, associada a cada ponto de
controle. Um método com condigdo explicita de Neumann deve trabalhar com o
valor efetivo da velocidade local, que € uma grandeza vetorial, representada por #rés
componentes escalares em cada ponto. Dessa forma, a grosso modo, a segunda
opgdo exigiria trés vezes mais operagdes de mesma complexidade na montagem da

matriz A (Eq. 28) e obviamente maior custo computacional.

W HESS, I.L. (1972) Calculation of potential flow about arbitrary three-dimensional lifting bodies,
final technical report. McDonell Douglas Report No. MDC J5679-01, EUA, Oct..
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Outro ponto positivo é a pouca sensibilidade dos resultados finais com
relagdo a forma de discretizag@o da superficie. Na apresentagdo de resultados de um
método de fontes superficiais de ordem reduzida, RUBBERT & SAARIS (1972)
destacam que um dos obstaculos & aplicagdo pratica de métodos com condi¢do de
Neumann é a variagcdo dos resultados obtida entre diferentes arranjos de painéis. Essa
variagdo exige do usuario um nivel elevado de experiéncia prévia de utilizagdo do
método, para julgar qual discretizagdo ¢ mais adequada, além de uma certa
quantidade de etapas intermediarias de refinamento da geometria. Em contrapartida,
MASKEW (1982) demonstra que, num método de dipolos/Dirichlet de mesma
ordem, esse problema € grandemente reduzido. Como exemplo, o autor apresenta a
analise de um aerofdlio bidimensional, cujos resultados se modificam muito pouco
ao utilizar-se uma discretizagdo extremamente assimétrica entre as superficies
inferior e superior. Certamente, essa caracteristica muito desejavel em termos de
praticidade contribuiu para a ampla aceitagdo de programas tais como o VSAERO.

Em oposigdo a essas vantagens, HESS (1990) afirma que a exatiddo de um
método de dipolos/Dirichlet pode ser prejudicada para casos de analise com
geometria mais complexa e/ou fortes interagdes entre corpos. Para exemplificar a
afirmacdo, autor cita o trabalho de TINOCO et al (1987), no qual a analise de uma
aeronave em configuragio de alta sustentagdo (“high 1ift”) exige a aplicagdo de
ambas as condi¢des de contorno simultaneamente (através da opgdio prevista para
isto no programa PAN AIR), invalidando portanto o custo mais baixo da condi¢do de
Dirichlet neste caso. Outro ponto aparentemente negativo do uso da condi¢fio de
Dirichlet ¢ o fato de que a solugio do sistema linear resulta em valores do potencial
® na superficie do corpo. Assim, a obtengdo da velocidade local em qualquer ponto
exige uma operagdo adicional, onde V® deve ser obtido por diferenciagdo numérica,
a qual em principio pode também introduzir um erro numérico adicional. No entanto,
MASKEW (1982) afirma que o tratamento de tais desvantagens ¢é largamente
compensado pelo menor custo de obtengéo do sistema linear.

Finalmente, um ponto importante a ser confrontado entre os métodos de
fontes superficiais com condigdo de Neumann e os de dipolos com condi¢do de

Dirichlet é a auséncia, neste Gltimo, do problema da jung@o da esteira de dip6los a
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uma superficie sustentadora (Fig. 8), devido a continuidade inerente na distribuig@o

de dipdlos.

2.9:2.3 Categoria 3: Dip6los Sob Condigao de Neumann

Segundo apresentado por HUNT (1978), ¢ bastante simples verificar que uma
distribuig¢do de dipolos de intensidade constante p, sobre a superficie fechada de um
corpo, induz velocidade nula em qualquer ponto do espago. Isso significa que, dada
uma distribui¢do de dipolos que satisfaca a condigdo de Neumann, qualquer
distribui¢do de intensidade constante 1 pode ser adicionada a ela, sem alterar sua
validade como solugdo.

Em outras palavras, a solugdo para uma distribuigdo de dipolos seria
indeterminada quando aplicada a condigdo de Neumann na superficie externa. Num
método de painéis, isso significaria que a matriz A (Eq. 28) seria, em geral, quase
singular. Embora mal condicionado, o sistema linear pode ser solivel com erros
numeéricos aceitaveis.

Para o caso de uma superficie aberta, delimitada no espago por uma curva C,
ndo ocorre o mesmo problema. Isso pode ser verificado observando-se o elemento da
Fig. 3, onde diferentes valores constantes de p corresponderiam a diferentes
intensidades do vortice sobre a curva C, eliminando a indeterminagdo. Este €
freqiientemente o caso de analise em Métodos de Malhas de Vortices, revisados por
LANDAHL & STARK (1968) e utilizados com sucesso na analise de superficies
sustentadoras de espessura infinitesimal.

Apesar do problema tedrico da indeterminagdo para corpos fechados, alguns
métodos de painéis com essa formulagdo foram propostos, com bons resultados
finais. Devido & equivaléncia da Fig. 3, tal modelo pode ser interpretado como '
malhas de vortices representando corpos tridimensionais. Aparentemente, esses
trabalhos foram influenciados pelo sucesso e ampla utilizagdo dessa representagao
para superficies sustentadoras. Outro motivo aparente € o baixo custo computacional,
uma vez que a avaliagdo dos quatro segmentos de vortice, equivalentes a um painel
de dipdlos (Fig. 3) envolve muito menos operagdes que o caso de um painel de

fontes.
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A primeira proposta deste tipo encontrada foi a de ASFAR et al (1979). Além
dos dipolos com p constante, distribui¢des auxiliares de fontes eram atribuidas aos
painéis. Sua intensidade constante c era arbitrariamente fixada para anular
localmente uma parcela da componente do escoamento livre normal a superficie.
Tendo em vista o valor de velocidade auto induzida por um painel de fontes (Eq.25),

o valor de o era entdo definido por:
o =-2n(0, ) (39)

Onde m € o coeficiente arbitrario de controle (0 <m < 1).

Os autores destacam a sensibilidade do método ao posicionamento dos pontos
de controle, devido a natureza singular dos vortices nas bordas dos painéis. Afirmam
que os melhores resultados foram obtidos quando estes pontos sofriam a menor
velocidade auto-induzida pelos respectivos pain€is. Assim, seu posicionamento ideal
sobre o painel tinha que ser determinado por um método numeérico iterativo. Apesar
dessa complicagdo adicional, demonstrava-se que o método podia ser mais robusto
que o de fontes superficiais para corpos ndao alongados (“bluff bodies”). Também
importante era o fato de que a variagdo de m causava, em geral, pouca alteragdo nos
resultados. Os autores n3o fizeram nenhuma mengdo ao problema de indeterminagdo
para corpos fechados, citado anteriormente.

ALMOSNINO & ROM (1983) propuseram um método semelhante, porém
especialmente voltado para a analise de corpos alongados, tais como misseis. Apesar
de ndo utilizadas sobre os painéis, fontes eram distribuidas em segmentos auxiliares,
dispostos ao longo de uma linha longitudinal central do corpo. Segmentos de vortice
eram utilizados para simular esteiras de separagdo, relaxadas iterativamente (Segao
2.5.5). Os resultados apresentaram Otima correlagio com experimentos.
Posteriormente, 0 método foi estendido por ALMOSNINO (1985) para analisar
esteiras de separagdo assimétricas. Novamente, ndo cita-se o problema da
indeterminagdo para corpos fechados, uma vez que aparentemente as geometrias
analisadas possuiam regides posteriores abertas.

SRIVASTAVA & MOOK (1994) propuseram um método semelhante ao de

ASFAR et al (1979), porém sem o uso de fontes auxiliares, nem de qualquer
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tratamento especial para os pontos de controle, os quais eram simplesmente
posicionados nos centroides dos p;inéis. Os autores confirmam que uma das
vantagens do método é o baixo custo computacional envolvido no calculo de
influéncias dos dipolos/vortices. Ao contrario dos outros trabalhos, este aborda
especialmente o problema da indeterminagio para corpos fechados, propondo como
solug@o a fixagdo arbitraria da intensidade de um dos painéis. Apesar de declararem
que o método possui boa exatidio, os autores apresentam apenas um caso de
comparagdo, para 0 escoamento ao redor de uma esfera, com resultados satisfatorios.

Finalmente, ¢ importante destacar que todos os métodos citados nesta segio
exigiam a avaliagdo da contribuigdo de velocidade tangencial, dada pela Eq. 38,

obviamente devido a representagio superficial com dipodlos.

2.5.3 Sofisticagao da Discretizacdo Geométrica e de Singularidades.

Conforme comentado na Segdo 2.4.2, a segunda geragdo no desenvolvimento
dos métodos de painéis caracterizou-se por propostas para melhorar sua eficiéncia
através de formas de representagdo mais sofisticadas para a geometria dos corpos e
para as distribuigdes de singularidades o e . Assim, tais representagSes seriam de
ordem mais elevada que as utilizadas anteriormente, levando em conta a curvatura
dos painéis e/ou distribuigdes ndo constantes de singularidades sobre cada elemento.

Algumas das vantagens inicialmente vislumbradas com esse tipo de
modelagem, tais como comentadas por RUBBERT & SAARIS (1972) e JOHNSON
& RUBBERT (1975), seriam:

(a) Aumento da exatiddo para um certo nimero de painéis.

(b) Diminui¢do da quantidade de painéis para uma certa exatidio, com uma possivel
diminuig¢do de custo computacional.

(c) Redugdo da sensibilidade & forma de discretizagdo, apresentada pelos métodos de
ordem reduzida de primeira geragdo, devido a melhor representagio de gradientes

locais.
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A maioria dos métodos de segunda geragdo, como aqueles apresentados na
Se¢do 2.4.2, foram propostos com base nessas possibilidades.

Segundo HESS (1985), existe alguma confusio sobre a real defini¢io do que
seria um método de “ordem elevada”. Uma vez que a integrag¢do analitica das
distribuigdes de singularidades s6 € possivel sobre painéis planos, alguns autores
continuaram usando esse tipo de elemento, apenas adotando variagdes mais
sofisticadas de singularidades (lineares ou quadraticas) e referindo-se aos métodos
resultantes como de ordem elevada. No entanto, segundo HESS (1990), resultados de
analise indicam que, em principio, ndo faz sentido aumentar a sofistica¢do de ¢ e u
sem levar em conta a curvatura dos painéis, pois essas variagdes tém mesma ordem
de grandeza.

Consequentemente, este Ultimo autor afirma que o Unico método que
realmente merece a designacdo de “ordem elevada” é o de ROBERTS & RUNDLE
(1972), o qual representa tanto a curvatura dos painéis quanto a variagdo de
singularidades por fung¢des paramétricas “spline”. No entanto, integragGes por
quadraturas numéricas sdo necessarias sobre cada painel, aumentando o custo
computacional do algoritmo a uma nivel proibitivo e introduzindo inimeras
complicagdes adicionais. HESS (1985) afirma que o método, embora ndo pratico, €é
util para fornecer dados de elevada exatiddo para validar outros métodos, como
ocorre por exemplo no trabalho de SYSTMA et al (1978).

Aparentemente, a medida que mais testes e resultados tornaram-se
disponiveis, varios autores passaram a concluir que, | dependendo do tipo de
escoamento em estudo, muitas das vantagens previstas para métodos de ordem
elevada ndo se realizavam efetivamente. Muitas dessas conclusGes foram sintetizadas
no importante trabalho de MASKEW (1982), que pode considerado o marco inicial
da terceira geragdo de métodos de painéis (Segdo 2.4.3). O autor afirma que, para
escoamentos tridimensionais subsonicos, nenhuma vantagem real em termos de
relagdo entre exatiddo e custo computacional havia sido verificada até aquela data
(itens (a) e (b) acima), ilustrando esta tese para um caso bidimensional de interagio
vortice/superficie.

Além disso, o autor propde um método de ordem reduzida utilizando dip6los

sob condigdo de Dirichlet (Secéo 2.5.2.3), propondo que essa formulagio resolveria o
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problema da sensibilidade a discretizagdo observada nos primeiros métodos com
fontes/Neumann (item (c) acima). Adicionalmente, afirma que o método proposto
apresentava bons resultados mesmo em escoamentos com fortes interagdes de
circulagdo (tal como em asas com flapes e naceles).

HESS (1990) concorda em parte com essas afirmagdes, verificando a ndo
necessidade de representagdes de ordem elevada para certos escoamentos subsénicos
externos e afirmando que, na maioria dos casos, a maior complexidade desses
métodos torna o custo computacional maior para uma certa exatiddo. No entanto
afirma que, em certos problemas com forte interagdo de circulagdo e principalmente
escoamentos internos (tais como em dutos), pode ser necessaria uma representagio
mais sofisticada. O autor demonstra este ponto para um duto estreito, gerado pela
rotagdo de um aerof6lio, em escoamento eixo-simétrico, comparando resultados entre
métodos de ordem reduzida, um método de ordem elevada e a solugdo exata. Estes
resultados, em termos de Cp na parede interna ao duto, sdo apresentados na Fig. 10.
A maior exatidio do método de ordem elevada é evidente. Resultados semelhantes
também forma obtidos nos testes efetuados por SYSTMA et al (1978).

A maioria dos autores pesquisados concorda que representagdes de ordem
elevada sdo estritamente necessarias apenas para escoamentos supersonicos. Segundo
HESS (1985), a representagdo descontinua de ordem reduzida provoca erros
associados as arestas dos painéis que sdo, num escoamento supersdnico, propagados
a juzante dentro de cones de Mach, eventualmente provocando grandes erros.
Exemplos desse tipo de problema sio apresentados por TINOCO & RUBBERT
(1985), que demonstram a maior robustez do método de ordem elevada PAN AIR em
escoamentos supersdnicos, em relagio a métodos mais simples.

Finalmente, uma comparagdo geral entre caracteristicas de métodos de
painéis de ordem reduzida e elevada foi proposta por KATZ & PLOTKIN (1991).

Essa comparagdo € reproduzida aqui na Tabela 3.
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Ordem Reduzida Ordem Elevada
Derivacio dos coeficientes de Simples Mais complexa
influéncia
Programacao Simples Complexa (mais detalhes)
Tamanho do programa Pequeno: mini ou Grande: maquinas de maior
microcomputadores. porte.
Custo computacional Baixo Mais alto
Exatidiio para um numero fixo Menor " Maior
de painéis
Exatidiio para um tempo fixo de Maior Menor
execucio
Sensibilidade a falhas na Pouco sensivel Falhas n3o sio toleradas
discretizagio
Extensiio para o regime Possivel Simples
supersonico

TABELA 3 - Comparag@o entre métodos de painéis de ordens elevada e reduzida
(KATZ & PLOTKIN, 1991)

Verificou-se na presente revisio que, embora tenham sido relegados a um
segundo plano na representagio de -escoamentos subsdnicos, devido ao_custo e
complexidade elevados, métodos de ordem elevada tém sido aplicados com sucesso
em situagdes com interagdo intensa entre corpos,"tais como na integrag@o entre asas e
sistemas de propulsio (CHEN & TINOCO, 1984) e em aeronaves configuradas para
sustentacdo elevada (TINOCO et al 1987). Além disso, métodos desse tipo também
tém sido aplicados em situagdes de pesquisa nas quais a exatiddo é muito importante,
a despeito do custo computacional, tal como nas avaliagdes de arrasto induzido
realizadas por KROO & SMITH (1990) e no estudo para asas em forma de crescente
realizado por SMITH & KROO (1993).




61

- Exato
Q FomtesMNeumann, Ordem Reduzida
A DipdlosDirichiet, Ordem Reduzida
© FontesiNeumann, Ordem Elevada

FIGURA 10 - Escoamento interno, comparagdo em Cp,

métodos de ordem reduzida e elevada (HESS, 1990).

254 Condicao de Kutta.

Conforme apresentado na Segdo 2.3, a condigdo de Kutta para uma superficie
sustentadora com perfil de aerofdlio consiste no fendmeno fisico, relacionado a
viscosidade do fluido, pelo qual o escoamento aderido a superficie ndo contorna o
bordo de fuga agudo do aerof6lio. Ao contrario, o escoamento deixa o bordo de fuga
com velocidade continua e finita. Esse fendmeno introduz uma circulagdo no
escoamento, responsavel pela taxa de variagio de quantidade de movimento na
dire¢do transversal ao escoamento livre, que resulta em forgas de sustentagao.

A Fig. 11 traz uma representagdo do fen6meno num escoamento inviscido
hipotético ao redor de um aerofdlio tipico (HESS, 1975). Conforme pode ser
observado, o escoamento sob condi¢do de Kutta (c) pode ser interpretado como um

escoamento basico sem circulagdo (a), sobreposto a um campo de velocidades
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circulatorio (b). Observa-se que, no escoamento sem circulago (a), a velocidade do
escoamento tende ao infinito ao redor do bordo de fuga, devido ao raio nulo nesse

ponto.

FIGURA 11 - Condigdo de Kutta (HESS, 1975): (a) Escoamento sem circulaggo.

(b) Escoamento circulatorio. (c) Escoamento resultante.

Conforme comentado na Sec@o 2.3, a hipotese de escoamento inviscido ndo
permite a simulagdo inerente desse fendmeno, de modo que num método de painéis a
condi¢do de Kutta deve ser imposta de alguma forma, como condi¢io de contorno,
associada as esteiras de vorticidade/dipolos sendo emitidas pelas superficies
sustentadoras. HESS (1990) afirma que esta é a condigdo de contorno mais
importante a ser considerada em aplicagdes aeronauticas, ndo apenas pelo fato de
determinar a intensidade de forgas sustentagdo, mas também porque a distribuigao de
circulagdo em geral determina as caracteristicas globais do escoamento.

Inicialmente, € importante destacar que, como qualquer representagdo
aproximada de um efeito \;isc—ogo sobre o escoamento potencial (Segdo 2.3), a
imposi¢do da condi¢do de Kutta num Método dos Painéis ndo passa de um artificio
de modelagem, considerando Re — . Segundo HESS (1975), essa modelagem,
embora amplamente aceita, ndo € estritamente correta para corpos sem bordo de fuga

definido e, mesmo para aerofolios, pode acarretar em erros de até 20% em forca
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resultante, com relagdo ao escoamento real. Assim sendo, sua aplicagdo deve ser
consciente e cuidadosa.

Observa-se também que, até este ponto, considerou-se que o aerofélio da
superficie em questio teria um bordo de fuga de espessura nula, ou seja, definido por
apenas um ponto. No entanto, em muitas situagdes praticas, o aerofolio possui uma
certa espessura no bordo de fuga que ndo pode ser desprezada. Mesmo que essa
caracteristica eventualmente faga pouca diferenga, € necessario estar ciente de que o
escoamento real teria padrdes diferentes daquele ao redor de um bordo de fuga
perfeitamente agudo. De qualquer maneira, nenhuma das duas situagOes seria
reprodutivel num método de painéis, de maneira que um modelo adequado deveria
ser arbitrado também para a situagdo com bordo de fuga espesso, procurando-se
produzir o resultado mais util possivel.

Segundo HESS (1990), é na forma de imposigéo da condi¢@o de Kutta que os
métodos de painéis apresentam sua maior variedade. Colocando pequenas diferengas

a parte, a revisdo permitiu classificar as formas dessa condigdo em trés tipos basicos:

Tipo 1: Direcio pré-definida de emanacdo da esteira. Esta .forma ¢
utilizada em varios métodos de ordem reduzida, principalmente os do tipo “fontes
superficiais”. Tendo sido introduzida por RUBBERT & SAARI\S (1969), foi
utilizada e estendida também no método MBB (KRAUS, 1978) e por HUNT (1978),
entre outros.

A proposta é baseada na premissa de que, devido a condigdo de Kutta, a
esteira de vorticidade que deixa o aerofolio o faz aproximadamente na diregio da reta
bissectora do angulo do bordo de fuga, tangente & linha média entre as superficies
superior e inferior (linha de arqueamento). Isso corresponde a dizer que a velocidade
na diregdo normal a essa reta bissectora deve ser nula no bordo de fuga. A geometria
desse problema é ilustrada esquematicamente na Fig. 12, para um aerofblio tipico,
com bordo de fuga agudo.

Portanto, num método de painéis é possivel, em principio, colocar pontos de
controle adicionais ou pontos de Kutta sobre o bordo de fuga e impor que sobre estes
a velocidade seja nula na diregdo normal a reta bissectora do aerofolio (Vn = 0). No

caso tridimensional, a reta bissectora pode ser substituida por um plano médio local.
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Este pode ser considerado uma extensio da superficie média definida pelos

aerofolios, ou superficie de arqueamento.

Aerofdlio (BF)

Esteira

FIGURA 12 - Esteira na diregdo da reta bissectora do bordo de fuga.

No entanto, na maioria dos métodos de painéis de ordem reduzida, a linha do
bordo de fuga é ocupada pelas arestas de painéis adjacentes, as quais em geral
induzem velocidades singulares, tendendo ao infinito. Assim, localizar os pontos de
Kutta exatamente sobre o bordo de fuga acarretaria grandes erros numéricos. A
solu¢do adotada por muitos autores é colocar os pontos a uma pequena distancia o
atras do bordo de fuga, sobre o plano médio entre as superficies inferior e superior. A
geometria resultante ¢ ilustrada na Fig. 13. HUNT (1978) recomenda valores de &
entre 0.2% e 0.5% da corda local da superficie sustentadora.

Os pontos de Kutta sdo entfio tratados como quaisquer outros pontos de
controle, pertencentes aos painéis da superficie. Uma vez que, num método de ordem
reduzida como aquele descrito na se¢do 2.2, cada ponto de controle deve
corresponder a uma intensidade incognita de singularidade, cada ponto de Kutta pode
ser associado & intensidade pw de uma faixa de dipolos da esteira (Fig. 13). Além
disso, a maioria dos autores associa geometricamente cada faixa de dip6los da esteira
a uma coluna de painéis ao longo da corda da superficie sustentadora (Fig. 7 e Fig.

13), para minimizar erros numéricos.
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FIGURA 13 - Condigdo de Kutta, Tipo 1. Regido do bordo de fuga.

Essa abordagem apresenta pequenas diferengas entre alguns autores,
mencionadas por SYSTMA et al (1978). HUNT (1978), por exemplo, aborda o
problema de que os pontos de Kutta ndo se localizam exatamente sobre o bordo de
fuga, mas sim deslocados da distdncia 6, portanto o valor da componente normal Vy
poderia ndo ser zero. Para reduzir esse problema, o autor propde que a velocidade
normal imposta assuma um valor extraido de solu¢Ges analiticas bidimensionais para
uma certa familia de aerof6lios, caracterizados pelo comprimento de corda C e

angulo de abertura do bordo de fuga €. O valor analitico seria dado por:

P
Vy = %(%) , com p= ;‘Ir—tae (40)
Onde:
r intensidade de circulag@o local
C corda local da superficie sustentadora
) deslocamento do ponto de Kutta
€ angulo de abertura do bordo de fuga do aerof6lio

Embora coloque a proposta, o autor ndo oferece provas diretas de que a

mesma produza melhores resultados do que o valor Vy =0.
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Para o caso de aerofolios espessos, encontraram-se algumas formas
particulares a certas formula¢es. Para métodos de fontes superficiais (Categoria 1,
Sec¢do 2.5.2.1) utilizando dipdlos internos, tais como o método NLR citado por
SYSTMA et al (1978), a esteira pode ser considerada emitida a partir a linha média
do aerofolio, ou seja, de meia espessura do bordo de fuga, fornecendo bons
resultados. Com o uso de dipdlos na superficie, no entanto, essa medida ndo €
possivel devido a necessidade de manter continuidade de dip6los no bordo de fuga.
Apesar disso, os resultados de SYSTMA et al (1978) indicam que, muitas vezes, uma
solu¢do paliativa adequada pode ser modificar o aerof6lio ligeiramente, para que
apresente um bordo de fuga agudo. Essa modificagdo poderia feita alterando-se a
declividade local do aerof6lio ou estendendo-se as superficies superior e inferior até
um comprimento de corda ligeiramente maior.

Segundo HESS (1990), o principal ponto negativo deste tipo de condi¢do de
Kutta € a arbitrariedade da adog@o da diregdo inicial da esteira como sendo a da reta
bissectora do aeroftlio. Conforme mencionado por MANGLER & SMITH (1970),
num escoamento real essa diregdo pode depender de condigdes ligadas a viscosidade.
No entanto, tendo em vista que existem varios exemplos de sucesso de utilizagdo
desta forma de condigdo de Kutta, como por exemplo em SYSTMA et al (1978), ndo
existe razdo para acreditar que esta modelagem seja mais erronea que qualquer outra,

dentro de uma aproximag@o potencial.

Tipo 2: Equalizacio de intensidades de dipdlos no bordo de fuga. Esta
forma é utilizada em métodos que utilizam distribui¢des de dipélos na superficie,
seja sob condi¢do de contorno de Neumann ou de Dirichlet (Se¢des 2.5.2.2 € 2.5.2.3)

A proposta, descrita em detalhe por KATZ & PLOTKIN (1991), é baseada no
seguinte fato: se o escoamento ndo contorna o bordo de fuga, entdo a vorticidade

localizada y; ao longo do mesmo deve ser nula. Baseado na Eq. 22, conclui-se a

seguinte relagdo:

Y1x =Vuxfi=0=>pu = constante (41)
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A Eq. 41 indica que, para que a condigéo de Kutta se satisfaga, a intensidade
total de dipdlos observada ao passar-se da superficie para a esteira deve permanecer
constante. Portanto, considerando-se a normal orientada externamente aos corpos ¢
um aerofolio com bordo de fuga puntual, a esteira deve manter a intensidade de
dipolos pw do bordo de fuga, constituida das parcelas py da superficie superior e L,

da inferior, resultando em:

- Uw = Ly - UL (42)

Assim, sob essas hipoteses, a condigio de Kutta poderia ser imposta
considerando a esteira com intensidade local de dipolos igual a intensidade total no
seu ponto de contato no bordo de fuga. Em métodos de painéis de primeira ordem,
tais como aquele proposto por MASKEW (1982), € usual adotar-se os valores Ly €
ur, como aqueles dos painéis imediatamente adjacentes, conforme indicado na Fig.

14.

FIGURA 14 - Condig¢do de Kutta, Tipo 2. Regido do bordo de fuga.

Esta forma da condi¢do de Kutta, também adotada em muitos Métodos de
Malhas de Vértices (MARTINS, 1993), tem sua principal vantagem no baixo custo
computacional, uma vez que cada faixa da esteira tem sua intensidade em fungio dos

painéis adjacentes ao bordo de fuga, ndo contribuindo para o aumento da ordem do
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sistema linear da Eq. 28. MASKEW (1982) e KATZ & PLOTKIN (1991)
apresentam varios exemplos de aplicagdo de sucesso dessa modelagem. Por outro
lado, HESS (1990) afirma e exemplifica que esta forma da condi¢do de Kutta pode
ndo ser suficiente para escoamentos mais rigorosos, sobre geometrias mais
complexas ou sob fortes interagdes de circulagio.

Para o caso de aerof6lios com bordo de fuga ndo puntual, encontrou-se
apenas uma proposta de modelagem semelhante, utilizada no método de ordem
elevada PAN AIR com a formulagio dipdlos/Dirichlet (Categoria 2, Segdo 2.5.2.2) e
descrita por TINOCO & RUBBERT (1985). Basicamente, duas esteiras sdo
utilizadas, uma para a superficie superior e outra para a inferior do aerof6lio. Para
cada uma, aplica-se a equalizagdo da intensidade p. Finalmente, painéis sdo
colocados na base do aerofolio, com condi¢Ges de contorno locais para garantir, nas

palavras dos autores, “escoamento continuo”.

Tipo 3: Equalizaciio de pressées no bordo de fuga. Utilizada anteriormente
em casos bidimensionais e proposta para o uso em trés dimensdes por HESS (1975),
foi aplicada por este Gltimo em diversos estudos de caso.

A proposta € baseada na seguinte verificag@o fisica: se o escoamento ao redor
de um aerofdlio ndo contorna o bordo de fuga (Fig. 11), entfo a pressdo estatica do
escoamento na regido superior do aerof6lio adjacente ao bordo de fuga deve ser igual
aquela na regido inferior, caso contrario a diferenca de pressio provocaria uma
componente na dire¢do normal ao bordo de fuga. Assim sendo, a condigio de Kutta
pode ser imposta forgando-se a condi¢do de pressdo coincidente entre as superficies
superior e inferior, no bordo de fuga.

Segundo HESS (1975), as pressdes no bordo de fiiga podem ser assumidas
como aquelas dos painéis adjacentes, ou como uma extrapolagdo com base em mais
painéis vizinhos. A equalizagdio dessas pressdes gera, para cada ponto considerado do
bordo de fuga, uma equacdo adicional, e a indeterminagio do sistema da Eq. 28 é
evitada assumindo-se valores independentes pw para as faixas das esteiras de dipolos
(Fig. 7).

A principal dificuldade neste tipo de modelagem ¢ o fato de que as pressdes

sdo proporcionais ao quadrado das velocidades locais. Assim sendo, a equagdo
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relativa a cada ponto de Kutta é quadrdtica, em fungio das intensidades p* e o, e o
sistema da Eq. 28 deixa de ser linear. No entanto, segundo HESS (1975), essa
dificuldade pode ser contornada com métodos de solugio modificados sem-grande
esforgo, devido a relativamente pequena quantidade de equagbes ndo lineares. Um
exemplo é o método proposto por CLARK' apud HESS (1990), no dual um
procedimento de solugdo iterativa do sistema linear leva em conta, para cada
iteragdo, uma forma linearizada das equagdes quadraticas decorrentes da condi¢do de

Kutta.

HESS
~ ===VSAERD

0o 02 04 06 08 10
xc

FIGURA 15 - Comparagdo de formas da condi¢do de Kutta (HESS, 1990).

Em contrapartida a essa dificuldade, HESS (1990) afirma que esta forma da
Condigﬁo de Kutta € mais robusta que outras, por estar diretamente relacionada com a
motivagdo fisica do fendmeno, ndo sendo necessarias hipOteses especiais. Para
exemplificar essa tese, o autor apresenta resultados comparativos entre um método
com esta condi¢do de Kutta e outros dois métodos (VSAERO, QUADPAN) com
condi¢Bes do Tipo 2 (de equalizagdo de intensidades de dipolos), para coeficientes
Cp a0 redor de uma asa. Esses resultados sdo reproduzidos na Fig. 15. Observa-se

claramente que, para este caso, os métodos utilizando a condigdo de Kutta do Tipb 2

2 CLARK, R. W. (1985) A new iterative matrix solution procedure for three-dimensional panel
methods. ATAA Paper 85-0176.
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apresentam diferencas de pressdo na regido do bordo de fuga da ordem de 50% da
pressdo dindmica do escoamento livre.

Finalmente, ndo foi encontrada nenhuma proposta de utilizagdo dessa forma
da condi¢@o de Kutta para o caso de aerofélios com bordo de fuga espesso ou ndo

puntual.

2.5.5 Modelagem de Esteiras de Vorticidade

Conforme apresentado na Segdo 2.3, para escoamentos com sustentagio
gerada por superficies submetidas a condigdo de Kutta, modelos de métodos de
painéis devem incluir esteiras de dipdlos associadas aos bordos de fuga dos
aerofolios, repres’ent;ndo a propagacdo de vorticidade a juzante que satisfaz as leis
de Hemmbholtz (ANDERSON, 1985).

Concluiu-se também que, para uma representagdo estritamente correta, as
esteiras de vorticidade deveriam ser superficies de corrente livres de forgas, uma vez
que sdo constituidas de elementos de fluido em escoamento permanente. No entanto,
este requerimento introduz uma hﬁo-linearidade na solugdo do problema. Isso ocorre
porque a forma das esteiras depende das velocidades locais do escoamento, que sdo
resultados da solugdo final que, por sua vez, ¢ afetada pela geometria das esteiras.

HESS (1990) afirma que a forma da esteira € pouco importante em muitos
casos de aplicagfo pratica em aeronautica, nos quais a mesma nio se aproxima de
alguma parte da configuragio & juzante da superficie sustentadora que a emite. Dessa
forma, a esteira poderia ser considerada com uma geometria previamente assumida
como adequada. Observa-se, no entanto, que o carater subjetivo desta afirmacdo
indica que a aplicagdo desse critério € bastante dependente do conhecimento prévio
do problema, além do tipo de analise desejada.

Uma forma de esteira adotada muitas vezes, como aproximagio de primeira
ordem, é aquela orientada na dire¢do do escoamento livre (HESS, 1985). Uma vez
que esse escoamento € uniforme em muitas aplicagdes aeronduticas, nestes casos a
esteira torna-se uma superficie gerada por uma reta semi-infinita. Outra alternativa

semelhante seria a orientagdo segundo uma dire¢do geométrica preferencial da
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configuracdo (Fig. 7). Estas duas formas simplificadas demonstram serem validas e
muitas vezes equivalentes, ao menos para casos onde pequenas perturbagdes de
velocidade podem ser assumidas, tais como nos métodos classicos revisados por
THWAITES (1960) para asas com aerof6lios de pequena espessura. Além disso,
existem varios exemplos de sucesso da aplicagdo dessas formas de esteira para asas
isoladas, tais como por HESS (1975), KRAUS (1978) e HUNT (1978).

No entanto, quando o estudo de interesse relaciona-se justamente com a
interferéncia das esteiras sobre componentes colocados a juzante, tal como no caso
posto por RIBEIRO & RESENDE (1993), a geometria das esteiras passa a ser
importante. Neste caso, KATZ & PLOTKIN (1991) afirmam que uma boa
aproximac¢do para a colocagdo da esteira seria com base em resultados de
visualizagdo experimental. Essa medida foi adotada, por exemplo, por KATZ (1989).

Por outro lado, quando resultados experimentais ndo sdo disponiveis, a forma
da esteira pode ser calculada aproximadamente com base no proprio método de
painéis, porém a um custo computacional mais elevado do que a solugdo com esteira
fixa. O principio consiste em levar em conta a ndo-linearidade citada acima, que
pode ser incluida na solugdo através de um processo iterativo, que exige varias
avaliagdes intermediarias do método de painéis basico.

Duas formas desse tipo de proposta sdo apresentadas por KATZ & PLOTKIN
(1991), e podem ser consideradas basicas. A primeira forma, conhecida como
relaxamento de esteira (“wake relaxing”), parte da adogdo de uma geometria inicial
para a esteira (por exemplo, orientada na dire¢do do escoamento livre), com a qual o
método de painéis basico é executado. O resultado fornece componentes de
velocidade atuantes sobre a esteira, cuja geometria € entdo modificada para orientar-
se tangencialmente a essas velocidades locais. Essa modificagido é feita em alguns
pontos selecionados das faixas de dipo6los, usualmente sobre planos perpendiculares
ao escoamento livre, que definem uma discretizagdo das faixas de dipdlos da esteira
(Fig. 16). Com a geometria modificada, o método de painéis é executado novamente,
definindo novas componentes de velocidade local. O processo pode ser entdo
repetido até que um critério de convergéncia seja satisfeito. A Fig. 16 ilustra o
processo, representando a geometria da esteira de uma asa reta em algum passo do

processo iterativo.
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FIGURA 16 - Relaxamento de esteira.

Outro método iterativo semelhante é a chamada aproximagfo transiente ou
“time stepping”. Neste processo, reproduz-se aproximadamente o processo transiente
pelo qual a superficie sustentadora inicia a geragdo de circulagdo. Inicialmente,
considera-se a superficie com uma esteira de dipo6los curta, que inclui o efeito do
chamado vortice de partida (ANDERSON, 1985). Dado um intervalo de tempo,
durante o qual considera-se que a esteira seria propagada a partir dos bordos de fuga,
avalia-se a dire¢do que esta assumiria devido as velocidades locais induzidas. O
processo é repetido sucessivamente, ¢ em cada iteragio o método de painéis €
avaliado com uma esteira de forma diferente e dimensdo aumentada devido a
inser¢do de novos pontos e a propagacdo dos pontos antigos a juzante do
escoamento. Uma das vantagens em potencial desse método € o fato de que nem
todos os pontos da esteira sdo considerados de inicio, o que reduz a quantidade
necessaria de avaliagdes das velocidades locais e portanto o custo computacional.

A obtengdo da forma aproximada das esteiras de vorticidade pode ser
considerada uma 4rea de estudo em separado do tema métodos de painéis, embora
muitas vezes relacionada ao ultimo. Dessa maneira, o problema possui suas
caracteristicas e dificuldades particulares, tais como a convergéncia da geometria da
esteira e as relagdes reais do fendmeno com a viscosidade do fluido. Devido a isso,

um aprofundamento maior no assunto é considerado fora do escopo do presente
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trabalho, recomendando-se as extensas revisdes de SARPKAYA (1989) e RIBEIRO
(1992) como referéncias sobre 0 estado da arte na 4rea Outras referéncias
relacionadas e consideradas de interesse geral foram encontradas, tais como os
trabalhos de ALMOSNINO & ROM (1983), ALMOSNINO (1985), KRASNY
(1987), LAMARRE & PARASCHIVOIU (1992) e BLOY & JOUMA’A (1995). O
trabalho de RIBEIRO & RESENDE (1993) ¢ um exemplo de aplica¢gdo de uma
técnica avancada de relaxamento de esteiras, acoplada a um método de painéis, no

estudo da influéncia da propagagio de vorticidade sobre uma aeronave completa.

2.5.6 Escoamento ao Redor de Corpos de Forma Genérica

A Segdo 2.3 estabelece as condigBes gerais para justificar a aproximagio,
numa modelagem inviscida, da ocorréncia da condigio de Kutta em superficies
sustentadoras com perfil de aerofélio, associada a esteiras de vorticidade/dipo6los. Os
aspectos desse tipo de modelagem foram mais detalhados nas Se¢des 2.5.4 ¢ 2.5.5.

Escoamentos ao redor de corpos de geometria qualquer também podem
apresentar circulagdo liquida, resultando em forgas de sustentagdo. No entanto,
condi¢bes simplificadas como aquelas aplicaveis a forma do aerofélio ndo podem,
em geral, ser usadas para prever esses efeitos. O objetivo desta se¢@o € revisar alguns
dos motivos fisicos para isso, além de alguns trabalhos nos quais procurou-se utilizar
uma modelagem simplificada para o escoamento ao redor de corpos genéricos.

HOERNER (1975) revisa os fendmenos fisicos envolvidos para escoamentos
ao redor de geometrias variadas, com especial aten¢do para corpos alongados tais
como fuselagens e naceles de aeronaves. O trabatho de DELERY (1992) pode ser
considerado um estudo generalizado sobre os principios dos escoamentos ao redor de
COrpos genéricos.

Com base nesses trabalhos, é possivel concluir que a maioria desses
escoamentos apresenta o fendmeno da separagdo da camada limite. Este consiste
basicamente na emissdo dessa camada na forma de uma esteira de vorticidade
(“shear layer”), a partir da superficie do corpo. Dentro desta, a vorticidade ¢é

propagada a juzante, respeitando a lei de Kelvin (ANDERSON, 1985) e continuando



a desenvolver-se no espago, devido a difusdo promovida pela viscosidade do fluido.

Segundo HOERNER (1975), a ‘separa(;ﬁo e a emissdo dessa esteira ocorre
preferencialmente ao longo de linhas de descontinuidade geométrica do corpo, tais
como arestas agudas.

Com base nesses fatos, ¢ possivel visualizar uma superficies sustentadora
com perfil de aerof6lio como uma caso particular de corpo no qual ocorre uma
“separagdo controlada” a partir da linha do bordo de fuga agudo, com a conseqiente
emissio da esteira que propaga a vorticidade a juzante (DELERY, 1992). A
diferenga reside no fato de que a emissdo de vorticidade ocorre com a menor perda
de energia possivel, de maneira a maximizar a circulagio introduzida no escoamento.
Esse rendimento energético permite que a maxima sustentagio seja produzida com o
menor arrasto possivel.

Assim, tendo em vista essa analogia entre 0s escoamentos que ocorrem no
aerof6lio e num corpo qualquer, € possivél imaginar que o escoamento ao redor de
corpos genéricos também poderia ser representado modelando-se a esteira de
vorticidade com uma esteira de dip6los. Esta seria propagada ao longo das linhas de
separagdo, sobre as quais o escoamento respeitaria alguma forma da condigdo de
Kutta. No entanto, conforme observado nos trabalhos revisados buscando esse tipo
de modelagem, aparentemente isso € possivel apenas para certos casos particulares
de geometrias e escoamentos. Sem pretensdo de apresentar uma abordagem completa
sobre uma assunto t3o abrangente, a presente revisdo identificou quatro fatores
fisicos que dificultam a generalizagdo de uma modelagem simplificada para corpos
de qualquer geometria, com base em conclusdes e observagdes publicadas por:
LANDAU & LIFSHITZ (1959), HOERNER (1975), SARPKAYA (1989), KATZ &
PLOTKIN (1991), e DELERY (1992):

(a) Nio € possivel definir as linhas a partir das quais a separagdo da camada limite
ocorre, sem levar eih conta os efeitos reﬁis da viscosidade. Além disso, conforme
observado nos estudos de caso de DELERY (1992), o formato dessas linhas pode
ser bastante complexo, podendo também envolver linhas de readesdo

(“reattachment”) das esteiras de vorticidade.



(b) Conforme observado na Segdo 2.3, a hipOtese da esteira como uma superficie de

dipolos de espessura infinitesimal € valida considerando-se Re — . Embora esta
aproximag¢do possa ser admissivel para superficies sustentadoras com camadas
limites finas, a esteira de vorticidade que se desprende de um corpo de geometria
genérica pode ter uma espessura ndo desprezivel. Além disso, essa espessura
pode desenvolver-se significativamente em regides préximas a0 COrpo, processo
que também ¢é afetado pelo estado local do escoamento, que pode ser laminar ou
. turbulento. A forte influéncia da viscosidade nesses processos pode ser observada

mesmo num estudo simplificado como o de KRASNY (1987).

(c) Em muitos casos, o processo de separagdo da camada limite é variante com o
tempo (transiente). Mesmo que uma representagdo meédia seja possivel, esta pode

ndo ser representativa.

Na presente revisdo, observou-se que varios autores sugerem que essas
dificuldades podem ser contornadas em muitas situagGes de aplicagdo pratica de
métodos de painéis. Por exemplo, HESS (1990) afirma que, em aplica¢Ges
aeronduticas, a maioria dos casos de interesse ocorre para corpos alongados (tais
como fuselagens e naceles), em pequenos angulos de ataque. Assim, ocorrem
pequenas regides de separagdo que podem ser ignoradas, desprezando-se a circulagéo
associada. TINOCO & RUBBERT (1985) sugerem que a regido de separagdo na
regido traseira de uma fuselagem, quando pequena, pode ser modelada
aproximadamente, supondo-se uma esteira de dip6los propagando-se a partir de uma
curva fechada de separagdo, com posigio determinada empiricamente sobre a
superficie, na qual satisfaz uma forma da condigdo de Kutta.

Propostas de modelagens mais complexas foram extensamente revisadas por
SARPKAYA (1989), tendo apresentado diferentes graus de sucesso. A maioria delas
envolve aproximagdes utilizando vortices/dipolos para modelar esteiras, além de
alguma forma modificada de condigdo de Kutta.

Um exemplo de sucesso para corpos alongados ¢ o trabalho de
ALMOSNINO & ROM (1983). Conhecendo de antemdo o comportamento geral do

escoamento ndo transiente ao redor de um missil eixo-simétrico em angulo de ataque,




os autores definem as linhas de separagdo da esteira com base em visualizagdes

experimentais ou anélises aproximadas de camada limite. Supondo-se a condigéo de
Kutta do Tipo 2 sobre as linhas de separagdo, esteiras de dipolos sdo assumidas, cuja
forma € estimada por relaxamento iterativo (Se¢do 2.5.5). Utilizando esta
aproximagio associada ao método de painéis do tipo dipoélos/Neumann (Categoria 3,
Se¢do 2.5.2.3), os autores conseguiram boas correlagdes com dados experimentais. O
trabalho foi posteriormente estendido por ALMOSNINO (1985), para simulagdo de
esteiras assimeétricas.

Um caso de grande interesse geral que pode ser incluido na presente se¢do € o
de asas em delta com bordos de ataque agudos. O fen6meno de emanag@o de esteiras
exatamente a partir desses bordos de ataque é bem conhecido (ANDERSON, 1985),
e eventualmente uma modelagem satisfatoria pode ser conseguida com certas formas
da condi¢do de Kutta associadas a métodos de relaxamento iterativo das esteiras de
dipdlos. Varios trabalhos desse tipo foram encontrados, tais como ALMOSNINO et
al (1983) e BANDYOPADHYAY (1991).

2.5.7 Escoamento ao Redor de Configuracoes Asa-Fuselagem

Um tipo de geometria de interesse especial em aplicagGes aeronauticas € a
chamada configuragdo asa-fuselagem, na qual uma superficie sustentadora (asa)
forma uma intersecdo com um corpo, geralmente alongado e aproximadamente
alinhado ao escoamento livre uniforme (fuselagem). Combinagdes desse tipo sdo
encontradas na maioria das aeronaves (Fig. 4).

THWAITES (1960) ‘e HOERNER (1975) descrevem qualitativamente alguns
dos fendmenos envolvidos em escoamentos ao redor de geometrias desse tipo, em
angulo de ataque. Basicamente; a componente de velocidade transversal a fuselagem
€ geralmente aumentada com relagdo ao escoamento livre, aumentando portanto o
angulo de ataque (efeito 2a) e a sustenta¢do local da asa na regido da intersegdo
(raiz). A asa, por sua vez, induz uma circulagdo ao redor da fuselagem na regido da
raiz. Assim, mesmo que a ﬁJseIage}n isolada nfo gerasse circulagdo, a presenca da

asa faz com que o corpo gere uma parcela de sustentagdo por indugdo. Essa
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circulagdo induzida em geral varia na diregdo transversal ao escoamento, portanto
uma esteira de vorticidade deve ser emitida de alguma regido da fuselagem,
preservando as leis de Hemmbholtz. Finalmente, esses fendmenos ocorrem em
combinagdo a contribuigdo da préopria fuselagem para a circulagdo.

A simulagiio desse tipo de escoamento poderia ser interpretada como 2
daquele ao redor de um corpo genérico, a fuselagem, afetado pela introdugio da asa.
No entanto, conforme observado na Segdo 2.5.6, a representacdo do escoamento real
ao redor de um corpo genérico com um modelo inviscido ndo € possivel num caso
geral. Assim, em primeira analise, essa dificuldade se transmite ao problema da
geometria asa-fuselagem.

Observou-se, na presente revisdo, que a maioria dos trabalhos pesquisados
transmite a idéia de que.os métodos de painéis sfo inerentemente capazes de
representar escoamentos ao redor de combinagdes asa-fuselagem. Conclui-se que
essa idéia €, a rigor, erronea, devido as dificuldades enumeradas na Secio 2.5.6.
Outra observagdo importante: também ndo foi encontrado nenhum trabalho que
definisse uma forma de modelagem com total clareza e definigdo, completamente
baseada em principios fisicos. Aparentemente, certas modelagens simplificadas e
muitas vezes completamente arbitrarias sdo consideradas satisfatorias, dependendo
do tipo de resultado que se deseja obter.

Aparentemente, a influéncia da fuselagem sobre a asa pode ser simulada
satisfatoriamente, tal como no trabalho de GIESING (1968) com um método de
malhas de vortices. Em muitos métodos, no entanto, o problema reside em estimar o
efeito da circulagdo induzida pela asa sobre a fuselagem. Segundo HESS (1990), em
métodos do tipo “fontes superficiais” (Categoria 1, Se¢do 2.5.2) de ordem reduzida,
o uso de dipdlos auxiliares apenas na asa acarreta erros numéricos. Propde entio,
assim como outros autores, que esses painéis de dipélos sejam estendidos
interiormente a fuselagem.

Partindo da hipotese de que a fuselagem nfio emite esteira de vorticidade,
RUBBERT & SAARIS (1972) sugerem que esses dipolos internos transmitam a
intensidade da raiz da asa continuamente através da fuselagem, mantendo a
circulagdo constante. HUNT (1978) afirma que, embora satisfatéria para certas

configurages, essa hipotese é inadequada para outras, sendo que uma distribuigio



empirica de circulagdo pode ser adotada, associada a uma esteira interna de dipdlos

que compense sua variagdo. A maneira como essa “esteira interna” deixaria o corpo e
afetaria as velocidades na superficie da fuselagem nio é esclarecida.

TINOCO & RUBBERT (1985) apresentaram uma proposta melhor definida,
na qual a esteira de dipolos/vorticidade seria integrada a uma esteira da fuselagem,
esta Ultima simulando uma regiio de separagdo e submetida a uma forma de
condigdo de Kutta. Uma malha dé painéis de dipolos de intensidade constante faria a
interligagdo entre as esteiras. Uma vez que a proposta é feita para uma formulagio de
dip6los/Dirichlet (Categoria 2, Se¢do 2.5.2), conclui-se que ndo ocorrem problemas
de descontinuidade de dip6los na jungdo entre a esteira e a fuselagem traseira. Uma
modelagem semelhante foi adotada por ROGGERO & LARGUIER (1990). Esse tipo
de modelo ¢ exemplificado na Fig. 17, para a configuragio de uma aeronave de

transporte.

= Esteira da fuselagem

Esteira de ligagéo

Esteira da asa

FIGURA 17 - Representagdo de configuragio asa-fuselagem (TINOCO et al, 1985).

Essa proposta introduz com clareza uma postura fisica quanto ao
posicionamento da esteira da asa com relagdo a fuselagem, representando também o
fato de que esta contribui em parte para a circulagio total. No entanto, observa-se
que a geometria adotada para a esteira e a posi¢o da regido de separagdo ainda sdo
completamente arbitrarias.

Finalmente, observou-se na literatura pesquisada uma certa caréncia de
resultados completos de validagdo que permitissem avaliar a real capacidade das

propostas de modelagem de sistemas asa-fuselagem.



2.5.8 Célculo de Forcas de Sustentacao e Arrasto Induzido

Considere-se um escoamento livre e uniforme, incidente sobre um corpo
qualquer. A presenga de circulagdo no escoamento produz uma taxa de variagdo na
dire¢do transversal ao escoamento livre. Conforme observado por ANDERSON
(1985) e em outros textos basicos, num escoamento bidimensional, essa variagdo
resulta em forgas sobre o corpo que sdo sempre perpendiculares ao escoamento livre,
ou-seja, apenas forgas de sustentagio L resultam do fen6meno.

Por outro lado, num escoamento tridimensional, tal como ao redor de uma
aeronave, escoamentos com circulagdo implicam que esteiras de vorticidade sdo
emitidas pelo corpo, satisfazendo a conservagdo imposta pelas leis de Hemmbholtz.
Essas esteiras tridimensionais induzem velocidades que deformam o escoamento
local, de tal maneira que uma componente D; da forga resultante se manifesta na
dire¢do do escoamento livre uniforme. O trabalho dessa forga, oposta ao movimento
relativo entre o corpo e o fluido, corresponde exatamente & energia cinética deixada:
na esteira de vorticidade, por unidade de tempo. Essa componente de for¢a é o
chamado arrasto induzido.

A sustentag@o e o arrasto induzido, que sdo componentes de forga decorrentes
da distribuigdo de circulagdo ao redor do corpo, se manifestam como forgas de
pressdo, ou seja, decorrentes de tensdes normais a superficie. Tensdes tangenciais,
que seriam causadas pela presenga de uma camada limite sobre o corpo, ndo podem
ser simuladas sob a hipétese do escoamento inviscido (Se¢do 2.3). Assim, sem
aproximagdes adequadas (Se¢Ges 2.5.6 € 2.5.9), um método de painéis nfio é capaz
de levar seus efeitos em conta, os quais incluem forgas de arrasto devido a fricgdo
superficial e forgas de pressdo adicionais devido a eventual emissdo/separagio da
camada limite.

Por outro lado, supondo-se que a imposigdo aproximada da condi¢do de Kutta
e a colocag@o de esteiras de vorticidade/dipolos (Segdo 2.3) fossem suficientes para
reproduzir a distribui¢do de circulagdo do escoamento real, conclui-se que um
método de painéis seria, em principio, capaz de reproduzir exatamente as forgas de

sustentagdo e arrasto induzido, sob condigSes onde a camada limite encontre-se
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aderida a superficie. Em problemas aeronauticos, tais condi¢Ges sdo tipicas de baixos
angulos de ataque, com nimeros de Reynolds acima de um certo limite minimo.

O que verifica-se na realidade, conforme concluido a partir de KATZ &
PLOTKIN (1991), é que essa modelagem € capaz de apenas aproximar a
distribuig¢do de circulagdo. Isso ocorre porque a presenga da camada limite altera a
forma efetiva do corpo com uma espessura de deslocamento (YOUNG, 1989), € a
condi¢do de Kutta no escoamento real nio ocorre exatamente como no modelo
suposto. O principal tipo de erro resultante em sustentagio ¢ a maior forga de
sustentag@o teorica, representada pelo coeficiente Cp, para um dado angulo de ataque
a, resultando num valor excessivo da derivada dCy/da.

Mesmo assim, para véarias configuragdes de interesse, a aproximagdo basica
de um método de painéis pode ser suficiente para muitas aplicagdes praticas. Esse
ponto de vista pode ser verificado em inimeros resultados de método de painéis
apresentados por HESS (1975) e KATZ & PLOTKIN (1991), em comparagdo a
resultados experimentais, onde observam-se correlagdes consideradas suficientes em
vérios casos. Além disso, estes autores demonstram que a distribuigdo de circulag@o
pode muitas vezes ser ajustada introduzindo-se corregdes de viscosidade para uma
camada limite aderida a superficie (Se¢do 2.5.9), melhorando significativamente os
resultados em forgas resultantes. |

Verifica-se também que, em problemas aeronauticos, se a sustentagdo Cp, é
prevista com exatidio satisfatoria, o arrasto induzido, representado por Cp;, também
apresenta boa correlagdo com o valor real, se as esteiras utilizadas forem modeladas
adequadamente (KROO & SMITH, 1990). Essa capacidade ¢ confirmada para os
métodos de painéis por JOBE (1985), em sua revisdo sobre os métodos de estimativa
de forgas de arrasto mais utilizados na inddstria aeronautica. Segundo o autor,
embora corregdes de viscosidade ndo sejam capazes de reproduzir o arrasto de
separagdo e atrito com confiabilidade, a parcela de arrasto induzido pode ser

estimada satisfatoriamente.
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2.5.8.1 Métodos de Calculo de Forcas em Configuracdes Aeronduticas.

Embora a maioria das formulagdes de métodos de painéis sejam
inerentemente capazes de estimar forcas de sustentagdo e arrasto induzido com boa
exatiddo, essa capacidade pode ser limitada pelo método utilizado para calcular essas
forcas, o qual pode introduzir erros numéricos prejudiciais.

Conforme citado acima, essas for¢as sdo decorrentes da distribuigdo de
pressdes sobre a superficie. Numa andlise, essas pressdes podem ser calculadas
diretamente das velocidades locais induzidas pelos painéis, através da equagdo de
Bernoulli. Assim sendo, uma forma de estimativa de forgas aparentemente Obvia
seria integrar a distribuigdo de pressdes sobre a superficie do corpo, através de um
método numérico adequado. Essa integragio pode ser efetuada utilizando-se a
propria discretizagio de painéis, resultando na forga resultante atuante na superficie
completa, que pode ser decomposta em arrasto, sustenta¢do e forgas laterais.

Esse método de calculo de forgas tem sido adotado em inumeros métodos de
painéis, tais como aqueles descritos por HESS (1975), HUNT (1978) e MASKEW
(1982). Segundo LETCHER (1989), a técnica mostra-se em geral adequada para
estimar as componente de sustentagio e forgas laterais sobre configuragdes
aeronauticas.

No entanto, os resultados deste e de outros trabalhos recentes tém indicado
que a integragdo de pressdes pode introduzir grandes erros no cdlculo de arrasto
induzido. 1sso ocorre principalmente devido ao carater geométrico da maioria das
configuragdes de interesse em aerondutica, onde a dimensdo longitudinal
predominante alinha-se aproximadamente com o escoamento livre e uniforme.
Nesses casos, a componente da area de um painel na diregdo do escoamento €
geralmente pequena, com uma ordem de grandeza que pode se aproximar do erro de
arredondamento da maquina. Esse erro, somado para muitos painéis no processo de
integragdo numérica, torna-se significativo no resultado final. Resultados divulgados
por LETCHER (1989) ¢ SMITH & KROO (1993) indicam ainda que o valor final
calculado pode ser extremamente variante com a discretizagdo adotada e com o
angulo de ataque, apresentando pouca ou nenhuma convergéncia com o aumento do

nimero de painéis (vide Secdo 4.4.2).
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Essa deficiéncia vem de encontro a recente demanda por estimativas precisas
de arrasto induzido. Segundo JOBE (1985), para aeronaves de transporte em vdo de
cruzeiro, o arrasto induzido corresponde em média a 31% da forga de arrasto total.
De acordo com o trabalho revisivo de HENDERSON & HOLMES (1989), essa
parcela pode chegar a uma média de 50% ao longo de toda a missdo da aeronave, e
taié porcentagens elevadas motivaram varias pesquisas em dire¢do a redugio de
arrasto induzido na década de 1980. 4

A presente revisdo verificou que varios estudos foram feitos para avaliar a
capacidade inerente dos métodos de painéis neste sentido. Alguns destes trabalhos
identificaram a deficiéncia basica da integracdo de pressdes como método de
estimativa, propondo outros métodos para avaliar o arrasto induzido. Algumas destas

propostas serdo analisadas a seguir.

Métodos Classicos para Estimar Arrasto Induzido. Acredita-se que a

3 avaliagio de métodos para calcular o arrasto induzido deva partir dos métodos da
aerodindmica classica; Considere-se inicialmente uma superficie sustentadora

isolada, emitindo uma esteira de vorticidade, sob escoamento uniforme orientado na

diregdo do eixo x; considere-se ainda um volume de controle envolvendo a

superficie. O problema completo € ilustrado na Fig. 18.

FIGURA 18 - Superficie sustentadora num volume de controle.
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Conforme lembrado por LANDAU & LIFISHITZ (1959), qualquer forga
resultante sobre a superficie pode ser avaliada pelo fluxo de quantidade de
movimento do fluido através das faces do volume de controle.

Segundo o método classico de linha sustentadora, idealizado por Prandtl e
implementado matematicamente por Munk (ANDERSON, 1985), uma superficie
sustentadora de alongamento elevado pode ser representada por um segmento de
vortice linear ao longo da envergadura, associado a uma esteira semi-infinita de
vorticidade, na dire¢do do escoamento livre U, € definida num plano. Avaliando-se a
conservagio da quantidadé de movimento no volume da Fig. 18 sob estas hipéteseé e
considerando-se esse volume como infinitamente grande, o arrasto induzido pode ser
expresso por uma integral ao longo da curva C (neste caso, um segmento de reta),

dada pela intersegiio da esteira com o plano infinitamente a juzante, ou plano de

Trefttz:
P
D, =—|T'V_dl 42
=5, “2)
Onde
r intensidade local de vorticidade na esteira, = duw/dl.
Va componente de velocidade normal a esteira.

Essa expressdo leva a equagdo classica para a intensidade do arrasto induzido
sob a forma de coeficiente (ANDERSON, 1985):

Ci

C. =
Di T nAe

(43)

JOBE (1985) observa que a fungdo parabdlica da Eq. 43 ¢ valida em muitos
casos praticos, mesmo para configuragdes complexas, definindo a dominéncia dessa
forma de fung@o para a dependéncia entre arrasto e sustentagdo. O problema geral
reduz-se a definir o valor real do coeficiente de Oswald e para geometrias de

aeronaves completas.
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Propostas Recentes para Estimar o Arrasto Induzido. LETCHER (1989)
recomenda o uso da avaliacdo do fluxo de quantidade de movimento num volume de
controle finito que envolve a configuragdo, tal como na Fig. 18.

Numa abordagem generalizada, KROO & SMITH (1990) avaliam a técnica
para um volume de controle infinito, considerando varios termos desprezados na
abordagem classica linearizada de Munk mencionada anteriormente, para levar em
conta a possibilidade/necessidade de uma reproduzir a esteira real (ndo planar).

Com base nessa analise, os autores provam que, para efeito de cdlculo de
arrasto induzido de uma superficie isolada, utilizar uma e;steira apenas orientada na
dire¢do do escoamento livre e efetuar o calculo no plano de Trefftz (Eq. 42) seria um
processo fundamentalmente correto, ndo sendo necessario considerar a deformagao
real da esteira (Segdo 2.5.5). Isso ocorre porque, no plano de Trefftz, a uma distancia
infinita da superficie, as velocidades de perturbagdo na diregdo x sdo nulas, restando
apenas a componente Us. Por outro lado, os autores alertam para o fato de que esta
conclusiio é estritamente valida apenas para superficies sustentadoras isoladas,
sendo que para configuragdes mais complexas, erros de primeira ordem podem ser
introduzidos ao ndo levar-se em conta a deformagio real das esteiras de vorticidade.

Independente de quaisquer erros introduzidos, uma grande vantagem da
avaliagio do arrasto induzido no plano de Trefftz é a baixa sensibilidade dos
resultados a discretiza¢do em painéis adotada. Essa qualidade é atestada novamente
por LETCHER (1989) para o programa VSAERO, de ordem reduzida, e por SMITH
& KROO (1993) para o programa PAN AIR, de ordem elevada. A insensibilidade
dos resultados certamente permite estudos comparativos mais seguros.

MORTARA & MAUGHMER (1993) propuseram uma forma alternativa de
calculo de arrasto induzido. Nesta, a intensidade de vorticidade de cada faixa da
esteira seria associada ao segmento do bordo de fuga do qual a faixa ¢ emitida (Fig. 7
e 19). Considerando-se cada segmento com essa vorticidade concentrada, a Lei de
Kutta-Joukowski (ANDERSON, 1985) seria aplicéda a cada um deles, utilizando-se
as velocidades induzidas pela esteira; a forga total obtida seria o arrasto induzido. Os
autores afirmam que a técnica apresenta um custo computacional mais baixo que a

avaliacdo no plano de Trefftz com a forma real de esteira, e que também leva em
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conta os efeitos da forma em planta da superficie e de esteiras deformadas. Embora
aparentemente apresentem bons resuﬁados, os autores ndo colocam uma justificativa
fisica clara para o método. Resultados obtidos por MARTINS (1993) com a técnica
aplicada a um M¢étodo de Malhas de Vortices (Fig. 19) ndo indicam quaisquer
vantagens especiais sobre a avaliagdo no plano de Trefftz, quando se utilizam esteiras

na dire¢do do escoamento livre.

()] Vortices

concentrados

FIGURA 19 - Técnica de MORTARA & MAUGHMER (1993) aplicada a uma asa
enflechada num Método de Malhas de Vortices (MARTINS, 1993):

(a) Configuragdo de painéis;

(b) Vortices concentrados no bordo de fuga.

Finalmente, a importincia desse assunto é destacada exemplificando-se um
estudo de caso, no qual a avaliagdo incorreta do arrasto induzido possivelmente
indicou uma tendéncia falsa. Procurando avaliar as eventuais vantagens do uso de
asas em forma de “lua crescente”, VAN DAM (1987) encontrou resultados que
indicavam eficiéncias em arrasto induzido com €>1.0, ou seja, superiores a0 maximo -
teodrico, previsto para uma distribuicgdo eliptica de sustentagdo. No entanto, SMITH &
KROO (1993) repetiram tais analises, utilizando um método de ordem elevada com
discretizagGes extremamente refinadas. O arrasto induzido foi avaliado por

integragdo de pressdes e também no plano de Trefftz. A validade e estabilidade dos



86

resuitados desta ultima técnica indicou que possivelmente os resultados observados

anteriormente foram decorrentes de erros de integragdo numeérica de pressoes.

2.5.9 Correcoes para Compressibilidade e Viscosidade.

As SecgOes 2.1 a 2.3 enfatizam que os métodos de painéis abordados no
presente trabalho sdo, por hipOtese, capazes de representar apenas escoamentos de
fluidos inviscidos e incompressiveis. A imposi¢do dessas hipoteses € justamente o
recurso necessario para representar um escoamento através de equagdes lineares
(Segdo 2.1), que podem ser resolvidas com um método de elementos de contorno
(Segdo 2.2), com relativa facilidade. No entanto, estas hipoteses limitam, a rigor, a
aplicabilidade dos métodos.

Apesar disso, € possivel introduzir corre¢des para levar em conta certos
efeitos de compressibilidade e viscosidade do fluido, aumentando significativamente
a variedade de casos que podem ser tratados cdm um método de painéis basico. Os
principios dessas cérregﬁes, assim como suas limita¢cdes, sdo comentadas nos

paragrafos seguintes.

Correcées de Compressibilidade. A maioria dos métodos de painéis se
utiliza de corregdes de compressibilidade linearizadas, capazes de levar em conta tais
efeitos dentro de uma certa faixa de variagio de nimero deqMach, em regime
subcritico. Teoricamente, este tipo de corregdo € eficiente apenas para escoamentos
que aceitem a hipotese de pequenas perturbagdes de velocidade, ou seja, as
modifica¢des de velocidade introduzidas pela presenga do corpo sio de pequena
grandeza quando comparadas a velocidade do escoameﬁto livre. Este é o caso de
muitas aplicagdes aeronauticas, nas quais corpos delgados encontram-se
praticamente alinhados a um escoamento uniforme.

A corregdo mais conhecida deste tipo ¢ a de Prandtl—Glauért, descrita em
detalhe por LANDAU & LIFISHITZ (1959) e também por SCHLICHTING &
TRUCKENBRODT (1979). A equagdo completa para o potencial de um escoamento



87

compressivel, sob a hipdtese de pequenas perturbagdes e escoamento livre uniforme

orientado na diregdo x, pode ser rescrita na forma:

RO N RO N 0D
ox*  oy: oz’

(1-M?) =0 (44)

A Eq. 44 ¢ conhecida como equag@o de Prandtl-Glauert. Considere-se entdo a

transformag@o de coordenadas para um sistema M, dada por:

X

Xy = F7=——=,yM™Y, zM=z> (45)
Yo1-M2 |

Aplicando-se a Regra da Cadeia do Calculo Diferencial, € simples representar
a Eq. 44 no sistema de coordenadas M, o que resulta na Equagdo de Laplace para o

potencial nesse sistema:

’e 2o o
Oxy Oy Oz

(46)

Conclui-se entio que o problema em regime compressivel definido pela Eq.
44 pode ser solucionado resolvendo-se a equagdo de Laplace (Eq. 46) para os corpos
com geometria modificada pela transformagdo M, ou seja, com dimensGes alongadas
na diregio x pelo fator 1/V(1-M?). A partir dessa solugdo, ¢ possivel provar que, sob
‘a hipotese de pequenas perturbagdes, as seguintes relagdes sdo validas (KATZ &

PLOTKIN, 1991):

uM u CP,M

R Vo A v

(47)

Onde
uy  velocidade de perturbagdo em x, na solugdo transformada.

CeMm  coeficiente de pressdo na solugdo transformada.
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Observa-se que o resultado em Cp é indicado em forma linearizada, pela
hipotese de pequenas perturbagdes. Num método de painéis generalizado esta
aproximagdo introduz uma discrepancia, pois o calculo de Cp diretamente pela Eq. 30
resultaria errdneo para um escoamento ao redor de um corpo ndo alongado. Além
disso, € importante observar que o processo, embora possa fornecer bons resultados
em Cp, ndo garante que a condigdo de contorno de velocidade normal (Eq. 5) seja
satisfeita na superficie do corpo néo transformado.

Fatos como esses, além dos erros inerentes as hipoteses, motivaram algumas
formas modificadas de correg¢do de compressibilidade, baseadas no método bésico de
de Prantl-Glauert, varias delas citadas por ANDERSON (1985). LAN (1988)
também apresenta varios métodos de corregdo, assim como exemplos de falhas e
sucessos em diferentes aplicagdes.

KRAUS (1978) apresenta um método de corregio especiﬁcamente voltado
para um método de painéis. Neste, as velocidades induzidas por cada elemento sdo
calculadas no espago transformado dado pela Eq. 45, porém a condi¢3o de contorno é
satisfeita sobre os pontos de controle na superficie nio transformada, nio sendo
necessario corrigir as velocidades finais resultantes. Embora essa medida garanta a
satisfagdo da condi¢do de contorno da Eq. 5 na superficie real do corpo, o autor nio
apresenta maiores justificativas fisicas para a validade da corregdo. Apesar disso,
casos de aplicagdo de sucesso sdo apresentados.

Finalmente, um exemplo que ilustra a capacidade geral desse tipo de corregdo
¢ o trabalho de LEDNICER et al (1994). Ao estudar o problema da integragdo
aerodindmica entre as naceles dos motores e as asas de uma aeronave de transporte,
os autores utilizaram e compararam os resultados entre um método de painéis
(VSAERO, com corregdo de Prandtl-Glauert ou de Karman-Tsien), e um método
para solugdo das equagdes de Euler no regime compressivel (MGAERO). Para
escoamentos com numeros de Mach que alcangavam o regime transdnico, o0 método
de painéis foi capaz de reprbduzir-os resultados do outro método mais geral, dentro
do regime subcritico, a um custo muito mais baixo, falhando apenas quando surgiam
ondas de choque na superficie. E interessante observar também que o complexo
escoamento em estudo dificilmente poderia ser considerado com pequenas

peﬁurba¢6es de velocidade.



Correcdes para Viscosidade. Do ponto de vista de aplicacbes em

Aerodindmica, os principais efeitos da viscosidade de um fluido no escoamento ao
redor de corpos foram comentados nas Seg¢des 2.3 e 2.5.6. Com base nisto e em
textos basicos como YOUNG (1989) e SCHLICHTING (1979), é possivel dividir
simplificadamente tais efeitos em quatro tipos basicos, todos relacionados a

formagdo de camadas limite sobre os corpos:

(a) A redugdo da quantidade de movimento por atrito na camada limite introduz
componentes de velocidade normais as superficies. Este efeito pode ser
interpretado como uma espessura ficticia adicionada a superficie, que desloca o
escoamento irrotacional fora dd camada limite, ou seja, introduz uma espessura
de deslocamento.

(b) A camada limite implica numa taxa de variagio de quantidade de movimento que
provoca tensGes tangenciais a superficie. Essas tensdes produzem uma
componente de forga de arrasto por fricgdo.

(c) O desenvolvimento da camada limite sob gradientes de pressdo adversos
eventualmente provoca a separagdo dessa camada, que introduz esteiras de
vorticidade, produzindo uma componente de for¢a de arrasto de pressdo. Esse
arrasto também manifesta-se quando a camada limite deixa o corpo em condigdes
ndo separadas.

(d) A vorticidade liquida da camada limite num escoamento sob condi¢io de Kutta
(Segdo 2.3) introduz circulagdo no escoamento, produzindo for¢as de sustentacéo
na diregdo transversal ao escoamento incidente. Além disso, desenvolve-se uma
esteira de vorticidade, cuja forma e intensidades afetam a configuragdo do

escoamento.

Conforme comentado na Segdo 2.3, a aproximag¢do da condi¢do de Kutta em
conjunto com um modelo de esteira de dipolos pode ser suficiente para levar em
conta os efeitos do item (d) acima. Por outro lado, conforme comentado na Segdo

2.5.6, a separagdo da camada limite € um processo complexo, que em geral nio
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aceita uma modelagem simplificada, dificultando a representagdo dos efeitos do item
(c) num método de painéis.

No entanto, os fendmenos colocados nos itens (a) e (b) podem eventualmente
ser simulados com sucesso utilizando-se modelos analiticos simpliﬁcados para a
camada limite aderida a superficie, que a representem com base em um nimero
limitado de pardmetros. Os conceitos basicos desses modelos sdo abordados por
SCHLICHTING (1979) para camadas limite tridimensionais. COUSTEIX (1990) e
GRUNDMANN (1990) apresentam algumas formas particulares de modelagem
numérica.

O processo tipico de acoplamento entre um modelo numérico/analitico de
camada limite € um método de painéis é descrito por KATZ & PLOTKIN (1991).
Em geral, a técnica baseia-se num processo iterativo de solugdo. Partindo-se de uma
distribuigdo de pressdo para o escoamento inviscido, calculada pelo método de
painéis, os efeitos da camada limite sdo estimados. A espessura de deslocamento
resultante € entdo introduzida no método de painéis, como uma mudanga equivalente
da forma efetiva do corpo em escoamento inviscido. A distribuigdo de pressGes
modificada € utilizada novamente para estimar a camada limite, e todo esse processo
é repetido iterativamente até a convergéncia dos resultados.

Existem duas maneiras amplamente utilizadas para levar em conta a
espessura de deslocamento num método de painéis. Na primeira, mencionada por
HESS (1975), a espessura de deslocamento € introduzida modificando-se a geometria
dos painéis para a nova forma efetiva do corpo. A outra maneira, comentada por
KATZ & PLOTKIN (1991), consiste em modificar a condi¢gdo de contorno na
superficie (Eq. 5) de maneira que a componente normal Vy tenha a intensidade
prescrita para simular o deslocamento normal da camada limite (velocidade de
transpiragio). Observa-se que a segunda forma tem um custo computacional mais
baixo que a primeira, uma vez que apenas o vetor B da Eq. 28 é modificado, ndo
requerendo que toda a matriz de influéncia A seja reavaliada a cada iteragdo do
processo.

O conceito de acoplamento entre solugdes inviscidas e de camada limite
alcangou grande sucesso para escoamentos bidimensionais ao redor de aerofolios, tal

como nos métodos revisados por DRELA (199'0). Para escoamentos tridimensionais



mais gerais, no entanto, a capacidade da técnica parece ser bastante dependente da
complexidade do escoamento. Esta tendéncia é confirmada por JOBE (1985), que
afirma que resultados satisfatorios para arrasto por fricgio nio podem ser obtidos
para geometrias complexas de aeronaves. Por outro lado, alguns exemplos de sucesso
puderam ser encontrados, tais como no estudo de CEBECI et al (1989) para asas de
enflechamento médio. RUBBERT & SAARIS (1972) também apresentam um
exemplo de utilidade da técnica, aplicada ao estudo da integragdo asa-fuselagem de
uma aeronave de transporte. LEDNICER (1997) apresenta resultados de anilise de
uma aeronave leve utilizando o programa VSAERO acoplado a um modelo de
camada limite, afirmando que bons resultados podem ser obtidos para o arrasto de
fricgdo.

WIE & HARRIS (1991) obtiveram interessantes resultados para a camada
limite ao redor da regido dianteira de uma aeronave genérica. No entanto, apesar de
demonstrar concisdo fisica, os resultados ndo foram comparados com quaisquer
dados experimentais. Este estudo foi estendido posteriormente por SPALL & WIE
(1993), que introduziram um modelo de estabilidade para avaliar a tendéncia a
transi¢do da camada limite do regime laminar para turbulento. Neste, algumas
comparagOes de validagdo mostram-se satisfatorias, demonstrando o potencial da

técnica nesta area.

2.5.10 Eficiéncia Numérica.

Esta segdo trata de algumas propostas encontradas no sentido de melhorar a
eficiéncia numérica dos métodos de painéis. Por eficiéncia numérica entende-se aqui
a relagdo entre a exatiddo possivel com um certo método e o custo computacional
exigido para isso. Este tltimo pode ser entendido como proporcional 4 quantidade de
operagdes necessarias no algoritmo do método.

~ Segundo HESS (1985), a maior parte das operagdes exigidas para realizar
uma analise tipica com um método de painéis concentra-se, em geral, nas seguintes

etapas do algoritmo:



a) Montagem da matriz A, do sistema linear da Eq. 28. Os elementos dessa matriz

exigem que se estime as velocidades (Eq. 27) ou o potencial induzido por cada
painel sobre cada ponto de controle. Num método tipico, o processo exige N
operagdes que envolvem varias avaliagdes de expressdes complexas, tais como

logaritmos e arco-tangentes.

b) Solugdo do sistema linear (Eq.28). Uma vez que o nimero de painéis pode ser
bastante grande, a solu¢io do sistema de ordem N® pode demandar quantidade

consideravel de operagoes.

HESS & SMITH (1964) propés uma forma de reduzir a quantidade de
operagdes citadas no item (a) acima que tornou-se utilizada em praticamente todos os
métodos de painéis de uso corrente em aplicagdes praticas. Expandindo-se os
integrandos das expressdes do potencial induzido por fontes e dipolos, dadas na Eq.
22, numa série de Taylor (expansdo multip6lo), € possivel provar que, a partir de
uma certa distincia 7, certos termos de maior ordem na expansio podem ser
desprezados. Assim, num método de ordem reduzida, por exemplo, a velocidade ou
potencial induzidos por um painel sobre um certo ponto que encontre-se
suficientemente distante pode ser substituida por aquela devido a uma singularidade
puntual, de intensidade proporcional a area do painel indutor. A avalia¢do das
expressdes correspondentes para uma singularidade puntual exige muito menos
operagdes, reduzindo grandemente/ o custo computacional. HESS & SMITH (1964)
sugere que um painel com distribui¢do constante de fontes pode ser substituido pelo

seu equivalente puntual sob a condig?o:

ro/t > 4.0 (48)
Onde: '
Io distancia do centrdide do painel ao ponto sob indug@o.
t mator dimens#o linear do painel.

KATZ & PLOTKIN (1991) apresentam testes que demonstram a validade
desse tipo de aproximagdo, sem detrimento de exatiddo, sugerindo que o mesmo

critério da Eq. 48 pode ser aplicado a painéis de dipodlos. HESS (1985) comenta que,



numa aplicagdo aerondutica tipica, 90% das avaliagdes de velocidades induzidas

pelos painéis pode ser feita utilizando-se a aproximagdo puntual, afirmando que
nenhum método de painéis que nio aplique esse tipo de aproximagdo pode tornar-se
pratico para uso constante.

Uma proposta recente que amplia o conceito de expansdes multipolo é o
trabalho de VASSBERG (1997). Partindo de um método de fontes superficiais de
ordem reduzida tipico, o autor propde que o custo computacional pode ser ainda mais
reduzido se, a distancias maiores, a influéncia de vdrios painéis sejam aproximados
pelos termos mais importantés da expansdo. Combinando essa proposta com a
organizagdo dos painéis em grupos logicos, num banco de dados do tipo “arvore”
(quadltree), o autor afirma que podem ser analisados casos com discretizagdes da
ordem de milhdes de painéis, em tempo 1til.

Outra forma amplamente utilizada para reduzir custo computacional é
explorar caracteristicas de simetria do escoamento. Utilizada pela maioria dos
autores e citada por HESS (1985), a proposta baseia-se em discretizar a geometria do
corpo para apenas um lado de cada plano de simetria do escoamento, levando-se o
outro lado em conta por reflexdo (método de imagens, KATZ & PLOTKIN, 1991).
Em aplicagGes aeronauticas, esse tipo de abordagem é muito utilizada em avides em
voo retilineo uniforme (cruzeiro), no qual um plano vertical de simetria pode em
geral ser estabelecido, reduzindo a metade o numero de painéis necessarios. |

No que diz respeito a solugdo do sistema linear da Eq. 28, HESS (1990)
afirma que a configura¢do tipica da matriz A € bastante favoravel 4 computagio,
sendo quase diagonalmente dominante. Assim, tanto métodos de solugdo direta, tais
como eliminagdo de Gauss, quanto métodos iterativos, tal como o de Gauss-Seidel ¢
outros derivados, podem ser utilizados na maioria dos casos sem grandes problemas.
Embora a maioria dos autores ndo fornega detalhes sobre a forma de solugdo,
observou-se que essa tolerancia permite que caracteristicas particulares de uma certa
aplicacdo sejam exploradas para acelerar a solugdo, utilizando-se um método

adequado. Para o caso particular onde a condigéo de Kutta do Tipo 3 (Segdo 2.5.4)
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seja imposta, CLARK" apud HESS (1990) prop6s um método de solugio iterativa,

adequado para tratar as equagdes quadraticas envolvidas.

2.6 Aplica¢Oes de Métodos de Painéis

O objetivo desta secdo € analisar os trabalhos revisados que se referem a
aplicagdes reais de métodos de painéis. Esta analise forneceria uma visdo geral sobre
a real utilidade dos métodos, permitindo verificar até que ponto as hipoOteses que
limitam seu escopo fisico (Seg¢des 2.1 e 2.3) também limitam a aplicabilidade de seus
resultados em situagdes praticas, onde em geral muitas outras varidveis entram em

consideragdo.

2.6.1 Aplicagoes na Indistria Aeronautica

Entre os trabalhos pesquisados, a maior quantidade de exemplos de aplicagdo
se refere a utilizagdo na industria aeronautica, para auxiliar na determinag¢io das
caracteristicas aerodinamicas de novas aeronaves, ou de modifica¢gdes de outras ja
existentes. '

HESS (1975), KRAUS (1978), TINOCO & RUBBERT (1985), TINOCO
(1990) e ROGGERO & LARGUIER (1990) apresentaram exemplos e revisdes que,
reunidos, formam uma extensa cole¢do de casos de aplicagdes industriais
aeronduticas, com inumeros exemplos sobre os mais diversos tipos de problemas.

Entre estes, € possivel enumerar os mais freqiientes:

¢ Analise comparativa entre diferentes configuragGes de aeronaves.
o Predi¢do de forcas de sustentagdo e arrasto induzido, com métodos acoplados a

representagdes de camada limite ou ndo (Segdo 2.5.9).

> CLARK, R. W. (1985) 4 new iterative matrix solution procedure for three-dimensional panel
methods. AIAA Paper 85-0176.
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e Predicio de caracteristicas de estabilidade longitudinal de aeronaves e suas
variagdes devido a alteragdes geométricas em superficies auxiliares
(estabilizadores, “canards”, etc.).

e Avaliagdo qualitativa de distribui¢des de pressdo e velocidades e sua alteragdo
devido a modifica¢bes geométricas. Localizagdo de caracteristicas inadequadas,
permitindo sua corregao.

e Predi¢do de distribuigdes de sustentagdo sobre asas, necessarias para estimar as
cargas estruturais a serem resistidas.

o Interferéncia entre esteiras de vorticidade as partes de aeronaves, através de
métodos de previsdo da geometria dessas esteiras (Se¢do 2.5.5).

e Auxilio na integragdo aerodindmica de sistemas propulsivos em aeronaves de
transporte, buscando reduzir perdas de energia.

e Predi¢do de caracteristicas gerais de configuragdes para sustentagdo elevada,

envolvendo flapes, “slats” e outras estruturas geometricamente complexas.

GREFF (1990) apresentou uma proposta geral para o projeto aerodindmico de
uma nova aeronave de transporte regional, localizando a importancia dos métodos de
painéis dentro do processo. Dessa maneira, o autor fornece interessantes exemplos de
relagGes destes com outros tipos de métodos, alternativos ou necessarios.

PFEIFFER (1990) apresentou um exemplo tipico de aplicagdo de um método
de painéis ao projeto aerodindmico de um novo tipo de aeronave. Neste caso, a
configura¢do “canard” ndo convencional da aeronave executiva impunha alguns
problemas especificos de modelagem. No entanto, resultados concisos foram obtidos,
permitindo identificar as tendéncias gerais do escoamento.

CHANDRASEKHARAN et al (1985) apresentaram um exemplo de
aplicagdo a modificagGes geométricas em uma aeronave executiva, que envolviam a
interferéncia prejudicial de novos motores sobre a sustentacdo da asa. Utilizando o
programa VSAERO para planejar modifica¢bes, os autores conseguiram chegar a um
compromisso viavel de projeto, confirmando a solugio do prbblema com ensaios em
tinel de vento.

TINOCO et al (1987), apresentaram uma aplicagdo do programa PAN AIR

como auxiliar no processo de ensaio experimental e certificagdo de um sistema de
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sustentagdo elevada (“high-lift”), para uma versdo modificada de uma aeronave de
transporte, na Companhia Boeing de Aviagdo. Apesar das limitages da modelagem
inviscida, a aplica¢do racional do método resultou em distribuigdes de forgas e
pressdes surpreendentemente satisfatorias. A maioria dos resultados podia ser
correlacionada com valores experimentais através de pequenas variagdes de angulo

de ataque.

Num trabalho semelhante, CHEN & TINOCO (1984) demonstraram a
extrema utilidade do programa PAN AIR na integragdo aerodinimica de motores
“turbofan” de grande didmetro em asas de aeronaves de transporte. Apesar de ser um
problema extremamente complexo, as hipoteses do método de painéis mostraram-se
suficientes em varias situagdes. Em outras, corregdes adequadas foram facilmente
introduzidas com modelos de camada [imite. Na simulagdo dos jétos ndo isentropicos
dos motores, a associagdo com um método para solugdo das equagbes de Navier-
Stokes para geometrias simplificadas mostrou-se muito adequada.

LEDNICER et al (1994) também apresentaram um estudo de integragido de
motores, no qual comparam os resultados de um método de painéis (VSAERO)
aqueles de um método para solugdo das equagdes de Euler (MGAERO). Dentro da
faixa de nameros de Mach que ndo apresentavam ondas de choque localizadas, o
métodos de painéis forneceu resultados equivalentes aos do método mais geral, por

um custo computacional muito inferior.

2.6.2 Aplicacdes em Pesquisa Aeronautica

Outros exemplos de aplicagdo foram encontrados em trabalhos de pesquisa
em aeronautica. A maioria destes envolvia a avaliagdo de novas propostas, buscando
explorar novas geometrias e fendmenos aerodindmicos que pudessem ser uteis para
futuras aplicagdes em aeronaves.

Dentro do escopo delimitado por HENDERSON & HOLMES (1989), um
grupo bem definido desses trabalhos refere-se a pesquisas para a redugio do arrasto

induzido gerado por aeronaves (Seg¢do 2.5.8). Estas propostas estdo ligadas a |
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possibilidade de explorar geometrias ndo planares para as esteiras de vorticidade,
modificando-se para isto a forma das asas que as produzem.

Neste sentido, VAN DAM (1987) procurou avaliar os efeitos conseguidos
com asas de geometria em “lua crescente”, utilizando o método de painéis VSAERO
acoplado a um algoritmo para determinar a forma das esteiras de vorticidade. Os
resuitados obtidos indicaram a possibilidade de reducdes de arrasto induzido que
elevariam o coeficiente de eficiéncia de Oswald (Eq. 43) a valores maiores que a
unidade (e > 1.0), ou seja, acima do méximo tedrico previsto pela teoria de linha
sustentadora (distribuigdo eliptica de sustentagdo). Um trabalho semelhante foi
realizado por BURKETT (1990).

Reavaliando o problema, SMITH & KROO (1993) procuraram reproduzir o
estudo de VAN DAM (1987), utilizando no entanto o método de ordem elevada PAN
AIR, com discretizagdes muito refinadas. Avalia¢des adicionais devarrasto induzido
no plano de Trefftz (Se¢éo 2.5.8) foram realizadas. Seus resultados indicaram que os
valores de e > 1.0 observados anteriormente foram, na verdade, ocasionados por
erros numeéricos, devido a avaliagio inadequada de arrasto por integragdo de pressoes
superficiais (vide Se¢des 2.5.8 € 4.4.2).

Por outro lado, VIJGEN et al (1989) avaliaram, em tunel de vento, um outro
tipo de asa, de geometria trapezoidal e com pontas de grande enflechamento
(“sheared wing-tip”). Os autores utilizaram o programa VSAERO para guiar e
auxiliar os testes. Os resultados em arrasto induzido tedricos e experimentais
apresentaram oOtima correlagdo, indicando uma redugdo maxima de 3.3%. No
entanto, nenhuma indicag@o clara € fornecida a respeito da variagdo em valor de e
correspondente.

Outro tipo de aplicagdo em pesquisa esta ligado ao estudo de configuragdes
ndo convencionais para aeronaves, geralmente favorecida pela extrema generalidade
de representagdo geométrica dos métodos de painéis. Um exemplo € o trabalho de
HASHIMOTO et al (1990), que estudaram a configuragdo conhecida como “de asa
unida” (“joined wing”), utilizando um método de painéis para complementar testes
em tunel de vento. LEDNICER (1988) analisou diversas geometrias de aeronaves
com a configuragdio em “canard”, realizando um estudo comparativo das

caracteristicas e méritos relativos de cada uma.



KATZ (1989) apresentou um interessante estudo no qual analisa uma asa de

alongamento reduzido (A = 1.5), equipada com dispositivos para sustentagio elevada
(flape e “slat”) com deflexdes que chegavam a 50°. O autor obteve a forma
deformada da esteira de vorticidade a partir de visualizagdes experimentais. Mesmo
sob estas condigdes extremamente adversas para a hipotese do escoamento inviscido,
o autor obteve boas correlagdes aos resultados do programa VSAERO com valores
experimentais de Cp. Concluiu que, para aquele caso, a maior parte dos campo local
de velocidades era gerada pela esteira, cujo forte desenvolvimento reduzia a
separagdo da camada limite esperada sobre a asa.

DODBELE et al (1987) apresentaram um estudo das possibilidades de obter-
se grandes extensdes de escoamento laminar sobre formas de fuselagens ndo
convencionais. Para tanto, os autores utilizaram o método de painéis VSAERO,
acoplado a um modelo de camada limite (Seg¢@o 2.5.9). Para validar o método, os
autores compararam seus resultados com valores experimentais, para certos casos
padronizados, obtendo correlagGes satisfatorias. Concluiu-se no entanto que, para
obter-se resultados realmente uteis, melhores modelos para representar a transi¢do da
camada limite deveriam ser estudados.

Finalmente, existe um tipo de aplicagdo. de métodos de painéis muito
importante no apoio a pesquisa e também & industria: a correg¢do de resultados de
ensaios em tunel de vento. Estes sdo geralmente afetados pelos efeitos de
interferéncia das paredes proximas aos modelos em teste. Partindo-se do principio
que as camadas limites tenham espessura suficientemente pequena com relagfo as
dimensGes dos modelos, a maior parte destes efeitos pode ser estimada sem
considerar a viscosidade do fluido.

BROWNE & KATZ (1990) apresentaram um exemplo tipico de aplicagdo de
métodos de painéis ao problema, na qual as paredes do tunel sdo discretizadas
juntamente com o modelo que envolvem. Embora esta seja uma representagédo
fundamentalmente correta, a observagdo dos resultados daqueles e de outros autores
(GAYDON & FIDDES, 1994) sugere que haveria uma certa dose de erros numéricos
inerentes. Isso poderia ocorrer devido a presenga proxima do modelo provocando
intensos gradientes locais de singularidadés, sobre os painéis das paredes, causando

erros de “vazamento” (leakage). Nesta caso em particular, poderia também ocorrer o
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agravante da utilizagdo da condigdo de Dirichlet, cuja menor robustez € afirmada por
HESS (1990) para escoamentos com interferéncias intensas (Squﬁ.o 2.52.2).

Nesse contexto, GAYDON & FIDDES (1994) propuseram uma forma de
modelagem para minimizar esse tipo de erro. Em adig@o a representagfo basica, sdo
colocadas imagens do modelo de teste, refletidas com relagio as paredes, eliminando
uma grande percentagem das velocidades normais por reflexdo. Segundo os autores,
essa medida minimiza os gradientes locais, produzindo melhores resultados gerais.
Em adi¢do a essa corregdo, os autores determinavam iterativamente as formas das
esteiras de vorticidade do modelo, muitas vezes importantes em ensaios
experimentais. Os resultados apresentados sdo aparentemente satisfatorios e

CONCisos.

2.6.3 Aplicacdes Nao Aeronauticas

Relativamente, poucos exemplos de aplicagdes de métodos de painéis a
problemas nfo aeronauticos foram encontrados.

Acredita-se que a extensdo do uso de métodos de painéis para problemas de
veiculos subaquaticos seja bastante natural, desde que ndo ocorra cavitagdo do fluido.
Um exemplo foi apresentado por HESS & SMITH (1964), que descreve a aplicagdo
do método de fontes superficiais ao casco de um navio de transporte de grande porte.
No entanto, ndo foram apresentadas comparagdes com resultados experimentais ou
outros tipos de meétodos. HESS (1975) apresentou um exemplo de modelagem um
hidrofdlio, afetado pela proximidade de uma superﬁcie livre. TINOCO (1985)
sugeriu a possibilidade de aplicagdo do programa PAN AIR a configuragdo de
submarinos. VASSBERG (1997) apresentou alguns resultados para a quilha
submersa de um veleiro de competi¢do, porém sem apresentar correlagdes com dados
experimentais.

Alguns exemplos de aplicagdo de métodos de painéis em aerodindmica de
veiculos terrestres foram apresentados por AHMED (1987). Os casos abrangem
desde analises simplificadas, chegando ao acoplamento com modelos de camada

limite (Segdo 2.5.9) e a simulag@o de esteiras de separagdo por relaxamento, para
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delimitar regides de separagdo (Se¢do 2.5.6). Basicamente, boas correlagdes foram
apresentadas para geometrias “aerodindmicas” (streamlined), para as quais
ocorreriam pequenas regides de separagdo, tal como em problemas aeronduticos. No
entanto o autor destaca que, a4 exce¢do de veiculos esportivos, a maioria dos
automoveis e viaturas apresenta geometrias ndo afiladas, que dificilmente se
enquadram nas hipoteses do escoamento potencial devido as grandes regides de
separagdo associadas.

Ainda assim, varios resultados sugerem que indicagdes e elementos de
comparagdo podem ser obtidos em muitos casos, mesmo que ocorram valores
absolutos errdneos. Esse tipo de capacidade é exemplificada pelo trabalho de KATZ
e DYKSTRA (1992), no qual o uso de um método de painéis permitiu uma maior
introspecgdo sobre os efeitos de interferéncia sofridos pelos aerofélios de automoveis
de competicdo, reduzindo assim o esforgo experimental necessario. Aparentemente,
KATZ'" apud KATZ & PLOTKIN (1991) também obteve bons resultados na
corregdo de resultados de tinel de vento, para um automovel de competi¢do
genérico.

Finalmente, a empresa ANALYTICAL METHODS INC. (1997) apresenta,
através de seu sitio Internet, exemplos de analises de automoveis, submarinos e
outros problemas genéricos de fluidodindmica utilizando métodos de painéis, sem no

entanto fornecer qualquer indicagdo concreta sobre os resultados reais obtidos.

2,64 Consideracoes Sobre a ‘Aplicabi]idade dos Métodos de Painéis

Esta se¢do final apresenta algumas consideragdes a respeito da aplicabilidade
dos métodos de painéis em situagdes praticas, baseadas na observagio dos exemplos
de aplicagdo comentados acima e levando-se em consideragdo as opinides de outros
autores. |

Durante o processo de revisdo bibliografica, tomou-se conhecimento de uma

quantidade de casos de aplicagdo muito maior que aquela apresentada aqui.

" KATZ, 1. (1989) Integration of computational methods into automotive wind tunnel testing. SAE
Paper n. 890601.
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Concluiu-se rapidamente que ndo seria possivel, nem desejavel, procurar e examinar
cada uma dessa publicagdes. Isto estaria fora do escopo deste trabalho.

No entanto, a existéncia de tantos exemplos de aplicagdo levantou a seguinte
questdo: tendo em vista as limitagdes impostas pelo escoamento potencial
incompressivel (Segdes 2.1 e 2.3), por que os métodos de painéis ainda assim
encontraram tanta aceitagdo para uma gama tao diversa de utilizagdes?

Procurou-se reunir algumas respostas para esta pergunta, através de

conclusdes proprias e também de outros autores:

o Conforme comentado na Segdo 2.5.8, os métodos de painéis possuem boa
capacidade de previsdo de forgas de sustentagdo e arrasto induzido, pelo menos

para situagdes onde as camadas limite encontrem-se aderidas.

* Muitos resultados podem tornar-se satisfatorios com corregdes adequadas, tais
como modelos de camada limite e métodos para determinagio da forma de

esteiras.

» Em muitas aplicagdes praticas, ndo espera-se a exatiddo absoluta de resultados,
uma vez que os meétodos sdo utilizados em combinagdo a outras técnicas, tais
como testes experimentais. A utilizagdo de varios tipos de métodos permite a
compensacdo das deficiéncias de cada um, tal como exemplificado por CHEN &

TINOCO (1984).

» Na maioria dos casos, a condigdo idealizada representada pelo escoamento
potencial também representa uma maxima “eficiéncia” teérica, que seria atingida
para Re — . Dessa maneira, muitos resultados definem limites para as possiveis
caracteristicas do escoamento real, garantindo que este “nunca sera melhor” que o

resultado ideal.

* Apesar de suas capacidades limitadas, em muitas situagdes os métodos de painéis
podem ser mais exatos dentro de suas proprias hipoteses do que outros métodos

com hipoteses mais abrangentes, como por exemplo, solugdes numéricas das



equagdes de Euler e Navier-Stokes. Dessa maneira, ¢ possivel afirmar que os
métodos de painéis sdo relativamente mais exatos, gerando confiabilidade em seus
resultados. Exemplos disso s3o demonstrados nos varios casos apresentados por

TINOCO (1990), que se utilizam de varios métodos de diferentes tipos.

A confiabilidade dos métodos de painéis, ainda que dentro de suas hipOteses,
garante estudos comparativos concisos. Por exemplo: se dois casos de geometrias
diferentes devem ser comparados, existe grande certeza de que as diferengas nos
resultados refletirdo as diferengas geométricas entre os casos, com os niveis
relativos de importdncia fisica (aerodinimica) de cada uma devidamente

representados.

As hipbteses bésicas dos métodos de painéis em geral ndo pressupdem quaisquer
restricdes quanto a geometria que pode ser analisada, o que ndo € o caso de outros
métodos com hipoteses de escoamento mais abrangentes. Este ponto é destacado,

por exemplo, por CHEN & TINOCO (1984) e TINOCO et al (1987).

Em muitas aplica¢des praticas, o discernimento e a experiéncia do analista no
julgamento do resultado tém importante papel, definindo que valores podem ser
uteis ou ndo. Este fato pode tornar tteis resultados que, a rigor, ndo reproduzem a

realidade.

Em termos de utilizagdo pratica, a maioria dos autores afirma que as maiores
vantagens dos métodos de painéis sdo: (1) custo computacional mais baixo que
outros métodos de hipdteses mais abrangentes, (2) maior facilidade na preparagio
da discretizagdo geométrica, uma vez que ndo € necessario gerar uma complexa
malha volumétrica e (3) absoluta generalidade quanto a geometria que pode ser
analisada. Estas vantagens combinadas permitem que, em aplicagGes industriais,
varios testes ¢ modificages de um certo caso de interesse possam ser analisadas
em tempo reduzido. No projeto de aeronaves, por exemplo, isto permite baixos

custos de analise e agilidade na elaboragdo de modificagdes iterativas.
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Para encerrar esta sec¢do, considerou-se interessante citar diretamente as
palavras de HESS (1975) a respeito da utilidade dos métodos de painéis na industria.
Segundo aquele autor, se os resultados de quaisquer outros tipos de métodos néo séo
possiveis ou ndo estdo disponiveis, a utilizagdo dos métodos de painéis ainda se
justifica, mesmo que no limiar de suas capacidades, uma vez que “... freqiientemente,
em trabalhos de projeto, prevalece o senso de que qualquer resultado € melhor do que

nenhum, e o calculo resultante mostra-se util para orientar o raciocinio do analista”.




3 IMPLEMENTACAO DE UM METODO DE PAINEIS

Este capitulo trata da segunda etapa proposta para este trabalho, ou seja, a
implementagdo experimental de um método de painéis na forma de um programa
computacional.

Estendendo-se a introdugdo feita no Capitulo 1, a realizagdo de um estudo de

implementagio foi considerada de interesse devido aos seguintes fatores:

a) Interagdo com a revisdo bibliografica realizada (Capitulo 2), ou seja, a
implementagdo de um método seria baseada nas informag¢des colhidas. Além
disso, seria possivel verificar algumas das tendéncias indicadas pelos varios

autores numa situacio real.

b) Apreciagdo do processo de implementagdo permitiria um melhor entendimento

das possibilidades e limitagGes dos métodos de painéis na pratica.

Com base nesses fatores de motivagdo, estabeleceu-se os seguintes objetivos

principais para esta etapa do trabalho:

a) Escolher as caracteristicas do futuro método com base em propostas de outros
autores, obtidas na revisdo bibliografica. Dentro do escopo de um trabalho de

Mestrado, ndo procurou-se elaborar nenhuma proposta inovadora neste aspecto.

b) Implementar o método em si, na forma de programas computacionais,
objetivando-se a maior generalidade possivel, ou seja, os programas do método
béasico ndo seriam inerentemente restritos a nenhum tipo particular de aplicagdo

aerodindmica (aerondautica, automobilistica, etc).



3.1 Caracteristicas Gerais do Método Implementado

As caracteristicas do método de painéis implementado foram escolhidas
observando-se as propostas e resultados obtidos na revisio bibliografica.

Essa escolha também foi feita tendo-se em mente os limites de tempo e
recursos disponiveis para o presente trabalho, de maneira que um resultado util
pudesse ser obtido sem detrimento das outras fases do processo. Além disso, dentro
do escopo de um programa de Mestrado, ndo procurou-se defender nenhuma
proposta inovadora que exigisse um processo demasiadamente exienso de prova e
validagdo para o novo método.

Dessa maneira, decidiu-se que o método teria as seguintes caracteristicas

principais:

a) Representacio geométrica e de singularidades de ordem reduzida, usando
painéis planos com distribuicées constantes de c e p. A utilizagdo de uma
representagdo desse tipo permitiria a implementagao em tempo admissivel, devido
a maior simplicidade das operagdes envolvidas. Além disso, a generalidade do
estudo ndo seria prejudicada, uma vez que todos os elementos de um método
tipico estariam presentes. Essa decisdo também foi influenciada pelas observagoes
feitas por MASKEW (1982) e HESS (1990) sobre a adequagio desse tipo de

representagdo para escoamentos subsonicos externos (vide Se¢do 2.5.3).

b) Condicio de contorno de Neumann para a velocidade normal a superficie V.
Os pontos de vista de alguns dos autores pesquisados a respeito das vantagens
relativas do uso da condi¢do na forma de Neumann ou de Dirichlet foram
discutidos Segdo 2.5.1. No entanto, sem entrar no mérito dessa questdo, a escolha
da forma explicita de Neumann foi baseada principalmente em motivos praticos.
Isso ocorreu devido a maior experiéncia do autor com métodos de malha de
vortices, que aplicam essa condigio (MARTINS, 1993), e a disponibilidade de

material previamente elaborado, o que facilitaria o processo de implementagao.
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Nota-se que um método com estas caracteristicas globais tem seu
equacionamento numerico exatamente como aquele descrito na Se¢do 2.2, com base

em informagdes da revisdo bibliografica.

¢) Dois modelos de formulacio alternativos. A partir deste ponto verificou-se que,
sob a condi¢do de Neumann, haveriam duas possibilidades viaveis para a
combinagdo de singularidades (formulagdo) a ser utilizada. Estas correspondem as
Categorias 1 e 3 mencionadas na Segdo 2.5.2 (vide Tab. 1), formando dois

modelos de singularidades possiveis:

e Modelo A: painéis de fontes descrevem a superficie dos corpos e assumem o
papel principal de garantir a condi¢do de contorno para Vy (Eq. 5), enquanto as
intensidades de painéis de dipdlos permitem introduzir circulagdo no escoamento.
Este modelo corresponde a formulagdo dos métodos da Categoria 1, mencionada
na Se¢do 2.5.2.1, ou seja, € o consagrado “método de fontes superficiais”,

extensamente discutido por HESS (1975), entre outros autores revisados.

* Modelo B: painéis de dipdlos descrevem a superficie dos corpos € assumem o
papel principal de garantir a condigdo de contorno para Vn (Eq. 5),
correspondendo ao tipo de proposta da Categoria 3, Se¢do 2.5.2.3. No método
implementado, decidiu-se adotar exatamente a formulagdo proposta por ASFAR
et al (1979), na qual os painéis da superficie também possuiriam distribui¢des
adicionais de fontes. As intensidades ¢ seriam ajustadas arbitrariamente por um
fator m para cancelar uma parcela da componente normal da velocidade do
escoamento livre sobre o ponto de controle do respectivo painel. Assim, dado um

painel , a intensidade de fontes o; correspondente seria expressa por:
C; = _27](600 ° ﬁi) (48)

Onde
n; versor normal ao painel 1.

n coeficiente arbitrario que regula a intensidade i (0 <m < 1).
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Na proposta de ASFAR et al (1979), mencionada na Sec¢do 2.5.2.3, o
posicionamento dos pdntos de controle sobre cada painel recebia um tratamento
especial, de maneira que o ponto correspondesse ao de menor velocidade auto-
induzida pelo proprio painel. Esse tratamento exigia um procedimento numérico
iterativo, que aumentava a complexidade de utilizagdo. No presente trabalho,
decidiu-se ndo utilizar esta técnica, assumindo-se os pontos de controle simplesmente
sobre os centrdides dos painéis, segundo a proposta de SRIVASTAVA & MOOK
(1994), _

-~ T
A decisio por implementar e testar esses dois modelos de formulagdes

diferentes foi baseada em varios fatores motivantes, tais como:

e Ambos os Modelos A e B empregariam, em termos de implementagdo,
exatamente 0os mesmos algoritmos e procedimentos para descrever a geometria e
velocidades induzidas pelos painéis, tanto de fontes quanto de dip6los. A opgéo
pela utilizagdo de um ou outro modelo poderia ser feita apenas adotando-se uma
seqiéncia logica diferente, nio representando trabalho adicional excessivo na

implementag3o.

¢ O Modelo A corresponde a uma formulagdo consagrada e extensamente
empregada na indastria (HESS, 1975). Por outro lado, o Modelo B € menos
empregado, ou mesmo considerado inadequado para aplicagdes praticas por
alguns autores, tais como HUNT (1978) ¢ SARPKAYA (1989) (vide Segdo
2.5.2.3). No entanto, alguns bons resultados previamente obtidos com o Modelo
B, além de algumas vantagens em potencial em termos de aplicagdo pratica (ndo
necessidade de utiliza¢do de painéis internos ou distribuigdes de p de forma pré
fixada) motivaram a comparagdo deste com o Modelo A, mais conhecido. A
facilidade de implementa¢do simultdnea dos dois modelos, citada acima,

colaborou para essa id€ia.



Para completar a definigdo do método de painéis, restaria decidir que tipos de

representagdes especiais seriam adotadas para escoamentos com circulagio ao redor

de superficies sustentadoras. Para isto, seria necessario definir uma forma para impor

a condicdo Kutta, associada a representagio de esteiras de vorticidade com
superficies de dipolos, tal como mencionado na Segdo 2.3. As seguintes opgoes

foram escolhidas:

d) Condicio de Kutta do Tipo 1 (Segiio 2.5.4). Nessa forma, a condigdo seria
imposta colocando-se pontos de controle adicionais, ou pontos de Kutta, para cada
faixa da esteira de dipdlos discretizada, a uma pequena distancia & do bordo de
fuga da superficie, sobre uma extensdo da superficie média do aerofolio (vide Fig.
12). Embora pressuponﬁa que a esteira deixe a superficie na diregdo dessa
superficie média, o qué ndo € necessariamente uma realidade, inGmeros exemplos
de sucesso de aplicagdo dessa condigdo foram encontrados, tal como em HUNT
(1978) e SYSTMA et al (1978). Além disso, as outras formas dess:ritas na Secfo
2.5.4 exigiriam a consideragdo de exceges e casos particulare,é na logica do
método,‘prejudicando a gene_ralidade. O Tipo 2, por exemplo, exigiria que a
associagdo entre as intensidades de p na esteira e na superficie fosse declarada
como dado de; entrada, prejudicando a automatizagdo da utilizagdo. Ja o Tipo. 3- -
exigiria um_procedimento especial pana/ tratar o sistema final de_equagdes, que

apresentaria equagdes quadraticas para os pontos de Kutta considerados.

e) Esteiras de dipélos independentes. Partindo-se da idéia de que a condigdo de
Kutta num aerofdlio é uma forma “controlada” de separagdo do escoamento,
discutiu-se, na Se¢do 2.5.6, a possibilidade de simular regides de separagdo sobre
corpos genéricos utilizando-se esteiras de dipolos, tal como no trabalho de
ALMOSNINO & ROM (1983). Procurando-se estencier essa possibilidade para o
presente trébalho e, tendo em vista a generali@gde desejada, decidiu-se que as
esteiras de dipdlos seriarﬂ definidas como malhas de painéis independentes, ou
seja, nio necessariamente associadas as superficies sustentadoras. Além disso,
esta modelagem seria utilizada para ambos os Modelos A e B. Estas malhas

teriam as seguintes caracteristicas, sintetizadas na Fig. 20:




Topologia retangular, ou seja, a posigdo de um certo painel poderia ser definida

por dois indices (i,j), tal como um elemento de uma matriz. Ao longo de um dos
indices, cada coluna de painéis da malha manteria intensidade constante de
dipolos pw, definindo faixas de dipdlos equivalentes a vortices “em ferradura”. As
posi¢des dos vértices, no entanto, poderiam ser arbitradas conforme julgado

adequado.

A intensidade pw associada a cada coluna seria obtida da solugdo do sistema
linear. Apenas o primeiro painel de cada coluna teria um ponto de controle, a ser
usado como ponto de Kutta, ou seja, seria um painel de Kutta. A geometria deste
primeiro painel poderia ser ajustada para satisfazer as restrigdes da distdncia

entre os pontos de Kutta e o bordo de fuga de uma asa.

Faixas semi-infinitas de dipolos seriam definidas por semi-retas alinhadas as
arestas dos ultimos painéis de cada coluna, os painéis direcionadores.
Novamente, a geometria destes painéis deve ser ajustada para produzir a

geometria considerada mais adequada.

/Painéis de Kutta
Painel direcionador

Coluna com
K= B = cte

FIGURA 20 - Elementos de uma esteira de dip6los, associada a uma asa genérica.

— e

- f) Trés opcdes de modelagem de superficies sustentadoras no Modelo A. Para o

Modelo A, haveria a necessidade de promover a continuidade de dip6los na
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jungdo da esteira com o bordo de fuga (Segdo 2.5.2.1), para evitar uma
singularidade local (vide Fig. 8). Decidiu-se entdo que trés das formas descritas na
Secdo 2.5.2.1 para resolver esse problema seriam utilizadas, formando trés

varia¢des em separado para o Modelo A:

Modelo Al: colocagdo de painéis de dipolos na superficie média do aerofolio
(mean camber surface), vide Fig. 21. Cada um desses pain€is internos seria
submetido a condi¢do de Vy = 0 (Eq. 5) sobre seu ponto de controle, tal como
para os painéis de fontes da superficie externa. Essa proposta foi baseada no

trabalho de RUBBERT & SAARIS (1975).

Modelo A1: udefinido por Vn =0
Modelo A2: p=tp,.

FIGURA 21 - Geometria e singularidades para os Modelos Al e A2, numa

superficie sustentadora tipica.

e Modelo A2: da mesma forma que no Modelo Al, painéis de dipdlos seriam

dispostos internamente na superficie média do aerofélio (Fig. 21). A condigdo de
Vx = 0, no entanto, seria imposta apenas no painel interno adjacente ao bordo de
fuga, sendo a intensidade p dos demais determinada por um fator de proporgéo 1
com rela¢do 4 do primeiro pgr, ou seja, p = T ppr. O fator T seria distribuido ao
longo da corda do aerofdlio segundo uma fungdo considerada adequada. Esta
proposta foi utilizada por vérios autores, entre eles HUNT (1978). No presente
trabalho adotou-se a proposta feita por BUTTER (1977) para a distribuigdo do

fator T, que seria dada com base na distribuigdo de vorticidade observada na



solugdo analitica para uma placa plana bidimensional, resultando na expresséo
(vide Fig. 22):

X
+ arcsen . (49)

Onde:
- x/c coordenada relativa do centrdide do painel interno, ao longo da corda

do aerofélio (0< x/c <1).

FIGURA 22 - Formato da fung@o 7 utilizada para os Modelos A2 e A3,

ao longo da corda de um aerofo6lio tipico.

Modelo A3: a cada painel da superficie, ¢ atribuida uma distribui¢do de dip6los,
adicional a dé fontes (Fig. 23). De maneira idéntica ao Modelo A2, a intensidade
u associada a cada painel é considerada como proporcional, segundo a fungdo 1
(Eq. 49), aquela de um painel independente, sobre o qual imp&e-se Vn = 0. No
presente trabalho, esse painel independente € colocado internamente, na superficie
média do aerofolio, junto ao bordo de fuga. Além disso, é importante lembrar que,
devido a inversdo relativa de orientagdo do versor normal, os painéis da superﬁéie
inferior tém o valor de p de sinal invertido. Esta proposta foi baseada naquela

descrita por HESS (1975).
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FIGURA 23 - Geometria e singularidades para o Modelos A3, numa

superficie sustentadora tipica.

Lembra-se que a consideragdo de dipolos colocados na superficie externa
exige a estimativa aproximada do salto de velocidade tangencial que seria observado

numa distribuicdo continua, dada pela Eq. 38:
~ 1
AV =— 5 vu (38)

Obviamente, a estimativa do gradiente V. numa superficie discretizada exige
um método numérico adequado. No presente trabalho, essa estimativa foi feita com
base num processo de interpolagdo (por fungdes cibicas paramétricas do tipo spline)

das intensidades p de painéis adjacentes.

g) Cilculo de forgas resultantes por integraciio e pressdes e no plano de Trefftz.
A Se¢do 2.5.8 trata de varios aspectos relativos ao célculo de forgas resultantes,
observados na revisdo bibliografica. Com base naqueles resultados, decidiu-se que

o método implementado cobriria as seguintes possibilidades:

e As componentes de for¢a perpendiculares ao escoamento livre U, ou seja,
sustentagdo L e forga lateral Fy, seriam calculadas por integragdo de pressdes
superficiais, 0 mesmo ocorrendo para as trés componentes do momento de rotagido

ao redor de um ponto de referéncia dado.
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e A componente na dire¢do de U, ou seja, o arrasto induzido Dj, seria calculado
por integragdo de pressdes ou, opcionalmente, de saltos de velocidade no plano de

Trefftz (Segdo 2.5.8).

Em termos de integragdo de pressdes na superficie, a forga resultante sobre o0s

corpos pode ser expressa por:

F 1
- =3 [[-C.hds (50)
_z_pUzoSref oS

Como na maioria dos métodos de painéis, a integragdo de pressdes foi
aproximada numericamente aproveitando-se a mesma discretiza¢do da superficie em

elementos, colocando a equagdo na forma:

— it

- N
J : 1 d :Sl Z—CPiﬁisi (51)
—pU?2S ref i=1

2p w

ref

Onde:
S -area superficial dos corpos.
Srer area de referéncia arbitraria.

Ns numero de painéis que definem a superficie dos corpos (néo internos).

Cpi coeficiente de pressdo associado ao painel i.
Si area superficial do painel i.
n; versor normal ao painel i.

O momento resultante M com relagdio a um dado ponto de referéncia ¢
calculado de maneira semelhante, porém envolve a contribui¢do de cada painel na -
forma de produtos vetoriais. Uma vez obtidos F ¢ M, suas componentes podem ser
representadas em quaisquer diregdes. No caso de escoamento livre uniforme, de

maior interesse neste trabalho, define-se um sistema orientado pelo escoamento e
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portanto as componentes na forma de coeficiente C, Cp; € Cy para a forga e Cwx,

Cumy e Cymz para 0 momento.

A alternativa de integragdo no plano de Treffiz para calcular Cp; tem seus
,“—/_/_/_’—
fundamentos explicados na Seg@o 2.5.8/Neste trabalho adotou-se as conclusSes de

SMITH & KROO (1993), segundo as quais a consideragdo da_esteira de dip6los

como orientada na diregdo de U. é teoricamente-capaz de fornecer resultados exatos
para Cpi, pelo menos para superficies sustentadoras isoladas: Assim, para o presente
trabalho, adotou-se a hipotese provisoria de que a interse¢do da-esteira com plano de
Trefftz (vide Fig. 18) seria representada pela projegdo da linha do bordo de fuga da
‘i‘ asa na diregdo de Us. Esta aproximagdo foi assumida mesmo quando a esteira nao
tinha aquela orientagdo, o que pode ser considerado valido para superficies isoladas

§_—,—_’V\_\_\ .
5./{Essa forma de projecdo da linha do bordo de fuga €

em baixos 4ngulos de ataque’

emonstrada na Fig. 24 para’ a discretizagdo simplificada de uma asa enflechada num

método de malhas de vortice.

Plano de Trefftz

FIGURA 24 - Projecdo do bordo de fuga na dire¢do de U, (MARTINS, 1993).

A proje¢do das colunas de painéis da superficie sobre o plano de Trefftz
define ‘'uma discretizagio da linha de intersegdo em segmentos AS (Fig. 24).

Associando-se cada segmento a intensidade de circulagio I'x na posigdo

15 Os resultados apresentados na Segéo 4.3.7 sugerem que essa hipotese ¢ admissivel para superficies

sustentadoras isoladas com esteiras planares paralelas ao plano XY.
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correspondente da superficie, pode-se expressar a Eq. 42 na seguinte forma

discretizada:

Nst

D, = Zrk(vk 'ﬁk)AS (52)
k=l

Onde:
Nat nimero de segmentos projetados.
Vi velocidade sobre o centro de cada segmento.

ng versor normal a cada segmento.

Finalmente, é interessante lembrar que os vetores Vi e ny sdo paralelos ao
plano de Trefftz, devido ao caréter bidimensional do escoamento a4 uma distincia

infinita 4 juzante dos corpos.

As principais caracteristicas do método implementado foram sintetizadas
globalmente na Fig. 25. Observa-se a subdivisdo do Modelo A nas formas Al, A2 e
A3, descritas acima, como opg¢des para representar escoamentos com circulagdo ao

redor de superficies sustentadoras.
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Condic¢do de Contorno na Superficie: Neumann |

Representacdo: Ordem reduzida |
Painéis planos com
distribui¢des constantes de ¢ e L.

Condigdo de Kutta: Tipo 1 |
Pontos de Kutta com V=0

Modelo B
JL: principal, na superficie.
G: auxiliar (superficie)

Modelo A
G: principal, na superficie.
}: auxiliar (circulagdo)

FIGURA 25 - Caracteristicas gerais do método implementado.

Outras caracteristicas importantes do método implementado s@o:

e Os painéis sdo organizados em malhas independentes. Cada malha ¢ associada a
um identificador que define seu tipo (de fontes, dipdlos, esteira, etc). Todas
possuem fopologia retangular, ou seja, a posi¢do de qualquer painel pode ser
definida por umApar de indices (i,j).

e Duas forrﬁas opcionais de corre¢do de compressibilidade, ambas descritas na
Secdo 2.5.9:

— Prandtl-Glauert.
— Prandtl-Glauert modificada, segundo a proposta de KRAUS (1978).

e Tratamento de escoamentos simétricos por reflexdo com relagdo ao plano XZ e/ou

ao plano XY do sistema de coordenadas, para reduzir custo computacional (vide,
Se¢do 2.5.10).
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o Utilizagdo de expansdes multipolo (singularidades puntuais) para as expressdes
das velocidades induzidas pelos pain€is sobre pontos a maiores distancias, para

reduzir custo computacional, segundo a descri¢do da Secdo 2.5.10.

3.2 Filosofia de Implementacao

A idéia central por tras do estudo de implementagio foi a de que, dentro das
limitagdes deste trabalho, o método resultante fosse o mais genérico possivel, ou
seja, ndo fosse voltado para nenhuma aplicacdo especifica dentro do contexto da
aerodindmica. Dessa maneira, o método basico ndo deveria ser voltado apenas para
configuragdes de aeronaves, por exemplo.

Na busca por essa generalidade, concluiu-se que o método em si deveria ser o
mais simples possivel, sem o encargo do pds e do pré-processamento necessarios a
um certo tipo de aplicagdo. Assim, por exemplo, o algoritmo principal deveria
receber como entrada a geometria dos painéis da configuragio a ser analisada, e ndo
as coordenadas do aerofdlio de uma asa para a geragdo da geometria correspondente.
Assim sendo, quaisquer informagdes pertinentes a uma aplicagdo especifica
deveriam ser pré-processadas num programa de interface especialmente projetado
para aquela aplicagao.

De maneira semelhante, a saida de dados deveria ser pos-processada para a
aplicagdo em particular. Por exemplo, a extragdo de valores de circulagdo ao longo
da envergadura de uma asa € um processo que faz sentido apenas para aplicagdes
aeronauticas. Assim sendo, esse processamento deve ser feito externamente ao
programa principal.

Na pratica, nada impede que ambas as etapas de pos e pré-processamento
sejam realizadas dentro de um mesmo programa de interface. Com base nessas

idéias, a implementagdo do método concentrou-se em duas partes:

e Implementagdo de um programa principal genérico, capaz de realizar a analise por

painéis de uma configuragdo discretizada qualquer, tomada como entrada.
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Conforme mencionado anteriormente, os painéis seriam organizados em malhas,

cada uma associada a dados que identifiquem seu tipo e caracteristicas.

e Implementagio de um exemplo de programa de interface que, associado ao

programa principal, realiza o pré e pos-processamento necessarios para

configuragdes de aeronaves. O programa definiria, por exemplo, que tipo de

modelagem de superficies sustentadoras seria utilizado no Modelo A (variagdo

Al, A2 ou A3, descritas na Segdo 3.1) e quais os tipos de malhas necessarios para

tal. Este programa foi utilizado para realizar a maioria das analises apresentadas

como exemplos neste trabalho.

A associagdo do programa de anélise principal ao programa de interface para

configuragdes aeronauticas € ilustrada na Fig. 26.

Dados Iniciais

Programa de Interface

Programa principal:

Método de Painéis

Pré-Processamento:
*Geragio de painéis
internos.

*Definigdo de tipos de
painéis.

Pos-Processamento:

Resultados *Dados distribuidos
- sobre asas.
eArrasto induzido no

plano de Trefftz.

FIGURA 26 - Acoplamento entre o programa principal e um programa de interface,

para o caso particular de analise de configuragSes aeronauticas.

A motivagdo principal para essa filosofia de implementagdo foi colocar o

programa basico de analise numa forma genérica, abrindo a possibilidade de

implementar diferentes programas de interface, cada qual voltado a um tipo de

problema aerodindmico particular, utilizando no entanto o mesmo programa
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principal. Embora essa filosofia modular provavelmente ndo produza a maior
eficiéncia numeérica e o custo computacional mais baixo, a mesma permite a

ampliagdo das possibilidades de estudo.
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4 VALIDACAO DO METODO IMPLEMENTADO

Este capitulo trata da validagdo dos resultados obtidos com o método de
painéis implementado neste trabalho, descrito no Capitulo 3.

Por validagdo entende-se o processo de prova da confiabilidade dos
resultados do método, dentro de suas hipoteses, por comparagdo a outros métodos
reconhecidamente validos. Tomando como exemplo as tendéncias observadas em
varios trabalhos, tais como HESS (1975), a validagdo foi feita com base em dados de
duas fontes diferentes: solugdes analiticas exatas e resultados de outros métodos
numéricos, encontrados na literatura.

Solugdes analiticas exatas para escoamentos potenciais, que existem apenas
para certas formas géométricas simples, podem ser encontradas em varios textos
classicos, tais como THWAITES (1960). Apesar de sua simplicidade, essas solugfes
sdo consideradas importantes, uma vez que representam o cumprimento exato das
condi¢des de contorno sobre os corpos.

Resultados de outros métodos numéricos estdo disponiveis em muitos
trabalhos, conforme pdde ser observado na revisdo bibliografica. Uma fonte de
grande’ interesse para resultados desse tipo foi encontrada no trabalho de SYSTMA et
al (1978). Neste, os autores propuseram uma série de casos de analise padronizados,
apresentando em forma tabelada os resultados obtidos para cada um deles com dois
métodos de painéis de ordem elevada. Aparentemente, esses resultados possuem
exatiddo suficiente para servirem como referéncia de comparagdo, a fim de julgar a
exatiddo de outros métodos. Alguns desses casos foram utilizados para validagdo no
presente trabalho.

Com base na discussdo de HUNT (1978), acredita-se que a comparagdo de
resultados de um método de painéis (sem corregdes de viscosidade) com dados
experimentais ndo pode, a rigor, ser considerada para avaliar a exatiddo do método.
Isso ocorre simplesmente porque os resultados em comparagdo ndo se refeririam a
Situag;ées onde as mesmas hipoteses sdo validas. Dessa maneira, caso ocorresse uma

_boa correlagdo entre os dados, ndo seria possivel determinar se a causa disso seria a

~_ eventual semelhanga entre os escoamentos real e potencial ou entdo, simplesmente,
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erros numéricos. Um exemplo de uma situagdo desse tipo € apresentada por
MASKEW (1982), onde resultados ‘de um método de painéis aprevsentaram boa
correlagio com experimentais, numa situagdo onde esperava-se um grande
desenvolvimento de camada limite (asa com flape, em alto angulo de ataque). Assim
sendo, conclui-se que a comparagdo com resultados experimentais ¢ importante ndo
para obter-se indicagdes sobre exatiddo, mas sim sobre a aplicabilidade da hipotese

do escoamento potencial em situagdes reais.

‘4.1 Natureza e Divisdo dos Testes de Validacio

HUNT (1978) colocou a questdo sobre o tipo de testes necessarios para
validar um método de painéis por comparagdo. Segundo aquele autor, a boa
correlagdo entre as distribuigGes de pressdo observadas ao redor de um corpo, por
exemplo, ndo garante que o mesmo sucesso ocorra para a distribuigdo de velocidades
correspondente. Isso ocorre porque a diregdo do vetor velocidade local ndo estd em
comparagdo, mas sim apenas a contribui¢io de sua magnitude na pressdo. Dessa
maneira, a validagio das componentes de velocidade em separado pode ser
necessaria, caso a dire¢do local do escoamento seja considerada um resultado '
importante (como por exemplo no acoplamento com modelos de camada limite).

Por outro- lado, boas correlagdes em distribuigdo de velocidades e pressdes

podem também ndo implicar no mesmo sucesso em termos de forgas resultantes.

Embora teoricamente isto deveria ocorrer, num método numérico a exatiddo das
for¢as pode depender estritamente do método adotado para calcula-las. Exemplos
dessa dependéncia foram apresentados na Se¢do 2.5.8.

Considerando-se esses fatores, decidiu-se que o processo de validagdo neste
trabalho deveria incluir, na medida do possivel e do necessario, comparagdes em
termos de velocidades, pressdes e forgas resultantes.

Decidiu-se também estabelecer uma divisdo dos casos de validagdo em dois

grupos distintos:



a) Casos com circulagdo nula ao redor do corpo, ou seja, de superficies que ndo

geram sustenta¢do. S&o abordados na Segdo 4.2.

b) Casos com circulagdo ndo nula ao redor do corpo, ou seja, que envolvem
superficies sustentadoras. Estas incluem a necessidade da imposi¢do da condiggo
de Kutta, representag;ﬁo' de esteiras de dipolos e, no caso do Modelo A, painéis
auxiliares de dipolos nas superficies sustentadoras (Modelos Al, A2 e A3,

Capitulo 3). Sdo abordados na Segéo 4.3.

Acredita-se que este discernimento é importante pois, conforme pode ser
observado nos trabalhos de HUNT (1978) e SYSTMA et al (1978), a modelagem de
escoamentos com circulagdo pode introduzir problemas particulares.

A menos que se observe o contrario, todos os casos de validag@o apresentados

nas Segdes 4.2 e 4.3 possuem as seguintes caracteristicas comuns:

a) O escoamento livre incidente é uniforme, ou seja, o vewor velocidade U, €

constante no espago, numa situagdo tipica de aplicagdes aeronauticas.

b) O escoamento livre mantém um angulo de ataque oo com relagdo ao eixo das
coordenadas X da geometria analisada, sendo o vetor Us, paralelo ao plano XZ e

orientado no sentido de valores crescentes de X.

¢) O escoamento é simétrico com relagdo ao plano XZ da geometria analisada, de
maneira que apenas metade da geometria possa ser efetivamente processada,

levando-se a outra metade em conta por reflexdo (vide Segéo 2.5.10).
d) O escoamento ¢ incompressivel, ou seja, M = 0.
e) As esteiras de dip6los associadas as superficies sustentadoras foram consideradas

planares e paralelas ao plano XY. Apenas os painéis de Kutta e direcionadores

(vide Fig. 20) foram utilizados em cada esteira.



f) Os pontos de Kutta foram colocados a distdncia 6 = 0.005¢ dos bordos de fuga,
onde ¢ é a corda local do aerofdlio. Para tratar aerofolios com bordo de fuga
“aberto” (espessura finita) nos Modelos Al, A2, A3 e B considerou-se os painéis
de Kutta como extensdes da superficie média dos aerofélios, resultando na
geometria tipica das Fig. 27 e 28. No caso dos Modelos A3 e B, as superficies
inferior e superior foram estendidas até uma linha média comum, resultando em
painéis de extensdo que garantem a continuidade local da distribuigdo de dip6los,
conforme mostrado na Fig. 28. Estes painéis adicionais sdo excluidos do calculo
de forgas por integracdo de pressdes. Todas estas decisGes foram baseadas em
alguns testes preliminares, além das sugestdes colocadas por HUNT (1978) e

SYSTMA et al (1978).

28
Painel de Kutta

e

Painel direcionador

FIGURA 27 - Geometria tipica da regido de um bordo de fuga de espessura finita,
Modelos Al e A2.




124

Painel de extensao

Painel de Kutta

Painel direcionador

FIGURA 28 - Geometria tipica da regido de um bordo de fuga de espessura finita,
Modelo A3.

4.2 Testes de Validacao, Circulacao Nula.

4.2.1 Esfera

Acredita-se que o caso de uma esfera, inserida num escoamento livre
uniforme, é uma primeira etapa natural para identificar eventuais problemas inerentes
a um método de painéis. Segundo mencionado por HUNT (1978), a esfera €
particular no que diz respeito a compensagéo entre erros que ocorre em métodos de
ordem reduzida para escoamentos externos. Nesses casos, ocorre a anulagdo parcial
entre erros de discretizagdo geométrica e de singularidades.

Segundo aquele autor, esta anulagdo de erros € teoricamente exata para a
esfera, ou seja, os resultados numéricos devem ser os mais proximos aos resultados
exatos, entre todos casos de escoamento externo. Uma vez que existe esta tendéncia
tedrica a exatiddo, quaisquer grandes erros observados para o caso da esfera podem
indicar defeitos inerentes do método, ao invés de problemas de discretizagdo

particulares do caso em analise.



A Fig. 30 apresenta duas discretizagGes em painéis geradas para uma esfera,

vistas em perspectiva. Dois niveis de discretizagdo foram estudados, para que se
obtivesse uma nogdo inicial da convergéncia dos resultados. A discretizagdo foi
produzida com um arranjo em coordenadas esféricas. O lugar geométrico de um

vértice p de um painel pode ser expresso pelas equagoes:

x = RcosO
y = RsenOseno (49)
z=RsenBcoso

Onde R ¢ o raio da esfera e os angulos 0 e ¢ sdo apresentados na Fig. 29,

sendo subdivididos a intervalos constantes entre cada vértice da discretizagio.

r4

FIGURA 29 - Lugar geométrico de um ponto p na esfera.
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(a) 10 x 10 painéis. (b} 20 x 20 painéis.

FIGURA 30 - Esfera em duas discretizagdes de painéis.

Resultados foram obtidos utilizando-se os Modelos A e B (Capitulo 3). O

escoamento livre é considerado ao longo do eixo X (o0 = 0). G coeficiente n para as

intensidades de fontes no Modelo B foi considerado para valores n = {0.0, 0.5, 1.0}. .

Os resultados obtidos para os valores da razio v/U. (entre a velocidade local na
superficie e a do escoamento livre) sdo apresentados nas Fig. 31 a 33, em fung¢io do

adngulo 6, em'sobreposicdo a solugdo exata classica (ANDERSON, 1985) dada por:

T =——senB | ‘ (49a)

0



38 —— Solugdo exata %
3 / x 10x10 paingis \
0.60 - L K
/ «  20x20 painéis \
X x
030 +
0.00 z : : ; - :
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
o(graus)
FIGURA 31 - Razdo v/U. sobre esfera, Modelo A, discretizagdes de
10x10 e 20x20 painéis.
150 e
o
o 0
120 +
o o
0.90 +
g Solugéo exata
=] . o 5
3 o o 10x10 painéis, Eta = 0.0 0
0.60 - » 10x10 painéis, Eta = 0.5
x 10x10 painéis, Eta = 1.0
030 |
0.00 t ¢ + + t + + t
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
o(graus)

FIGURA 32 - Razdo v/U. sobre esfera, Modelo B, n = {0.0, 0.5, 1.0},

discretizagdo de 10x10 painéis.
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——Solugéo exata
20x20 painéis, Eta = 0.0
x 20x20 painéis, Eta=1.0

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
0(graus)

FIGURA 33 - Razdo v/U sobre esfera, Modelo B, n = {0.0, 1.0},

discretizagdo de 20x20 painéis.

4.2.2 Elipsoide com trés eixos de dimensdes distintas

Elipsoides que possuem os trés eixos principais de dimensdes distintas sdo a
Ginica categoria de corpos realmente tridimensionais (n3o axisimétricos) para os quais
existe solugio analitica exata para escoamento potencial externo. Tal solugdo ¢é
abordada em detalhes por MUNK (1934b).

O elipsoide em questdo (HESS, 1964) é considerado com os eixos principais
orientados nas trés dire¢des coordenadas X, Y e Z, centrado na origem e possuindo a
relagio de dimensdes 2a = 2, 2b =1 e 2c = 0.5 nestas trés dire¢Ses, respectivamente.
Dois niveis de discretizagdo foram testados, para que se obtivesse uma nogdo da
convergéncia dos resultados, sendo apresentados na Fig. 34. As discretizagdes foram
produzidas com um arranjo semelhante ao da esfera. O lugar geométrico de um
vértice p de um painel pode ser expresso pelas Eq. 49, onde o valor R varia de acordo

com a fungao:
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R= Jl - (c0:26)2 :(sene)zlL(sez;p)z + (cocs:p)z} (50)

(a) Segdes em X, 19x15 painéis. (b) Secdes em X, 29x29 painéis.

X

FIGURA 34 - Elipsoide de trés eixos distintos, duas discretizagdes.

Resultados foram obtidos para ambos os Modelos A € B, com o =0.0
coeficiente m para as intensidades de fonters no Modelo B foi considerado para
valores n = {0, 0.5, 1}. Os resultados obtidos para os valores de v/U, foram plotados
em sbbreposigﬁo a solugdo exata (MUNK, 1934b), em fungdo Jda coordenada relativa
X/(2a) e para diferentes valores do angulo ¢, sendo apresentados nas Fig. 35 a 38.
Por motivo de espago fisico, apenas os resultados para a discretizagdo de 15x15
painéis sdo apresentados, uma vez que as mesmas tendéncias gerais foram

observadas para com 29x29 painéis.
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FIGURA 35 - Razdo v/U, sobre elipsoide de semi-eixos a:b:c =2:1:0.5.

viUoo

Modelo A, discreﬁzaq:éo de 15x15 painéis.

Exato, Phi =11.87 i
Y A Exato, Phi = 90 :
x Modelo B, Phi = 11.87
02+ —o—Modelo B, Phi = 90
} ! : : 0 ; } + }
-0.4 -0.3 -0.2 -0.1 0 0.1 0.2 03 0.4
x/(2a)

05

FIGURA 36 - Razdo v/U, sobre elipsoide de semi-eixos a:b:c = 2:1:0.5.

Modelo B, n = 0.0, discretizagdo de 15x15 painéis.
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FIGURA 37 - Razdo v/U, sobre elipsoide de semi-eixos abic=2:1:0.5.

Modelo B, n = 0.5, discretizagdo de 15x15 painéis.

Exato, Phi =11.87
Exato, Phi = 90
x Modelo B, Phi = 11.87
—o— Modelo B, Phi = 90

v/Uoo

02+

05

04
x/(2a)
FIGURA 38 - Razéo v/U., sobre elipséide de semi-eixos a:b:c = 2:1:0.5.

Modelo B, 1 = 1.0, discretizagio de 15x15 painéis.



4.2.3 Elips6ide de Revolucao

Elipsoides de revolugdo podem ser considerados como representativos de
corpos tipicamente encontrados em configuragdes aeronauticas. A solugdo exata para
o escoamento potencial ao redor desse tipo de corpo € abordada por MUNK (1934a).

Para este teste de validagdo, adotou-se um elipsdide de razdo
comprimento/didmetro maximo de (2a)/(2b) = 5. Utilizou-se uma discretizagdo em
30x9 painéis para representar metade do corpo, com relagdo ao plano XZ. A

configuragdo discretizada é apresentada na Fig. 39.

FIGURA 39 - Elipsoide de revolugio, (2a)/(2b) =5, discreﬁzacﬁo em 30x9 painéis.

Resultados foram obtidos para ambos os Modelos A e B, paraa =0° e o =
30°. O coeficiente 1 para as intensidades de fontes no Modelo B foi considerado para
valores = {0, 0.5, 1}. Os resultados obtidos para os valores de v/U foram plotados
em sobreposi¢do a solugdo exata (MUNK, 1934a), em fungdo da coordenada relativa

x/(2a) e para diferentes valores do dngulo ¢, sendo apresentados nas Fig. 40 a 45.
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FIGURA 40 - Razdo v/U, sobre elipsoide de revolugdo com (2a)/(2b) =5, o = 0°,

A

v/iUoo

Modelo A.
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——Solugao exata
o Modelo B, Eta= 0.0
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FIGURA 41 - Razdo v/U,, sobre elipsdide de revolugdo com (2a)/(2b) =5, a = 0°.

Modelo B, n={0.0, 0.5, 1.0}.
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FIGURA 42 - Razio v/U, sobre ¢lipsoide de revolugdo com (2a)/(2b) =5, a = 30°,
Modelo A.
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FIGURA 43 - Razdo v/U,, sobre elipsoide de revolugdo com (2a)/(2b) = 5, a = 30°.

Modelo B, 1=0.0.
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FIGURA 44 - Razdo v/U,, sobre elipsoide de revolu¢do com (2a)/(2b) = 5, oo = 30°.

Modelo B, n=10.5.
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FIGURA 45 - Razdo v/U, sobre elipsoide de revolugéo com (2a)/(2b) = 5, oo = 30°.

Modelo B, n=1.0.
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4.2.4 Conjunto Ogiva-Cilindro

Este teste foi realizado com a intengio de avaliar e comparar as duas formas
de correcdo deé compressibilidade (Segdo 3.1) adotadas como opcionais no método
implementado. |

Para fazé-lo, procurou-se adotar um caso de analise para o qual fosse
considerado dificil assumir a hipotese de pequenas perturbagdes de velocidade. O
objetivo disso seria veriﬁcar se as corregdes lingarizadas (Se¢do 2.5.9) poderiam
ainda assim ser utlhzadas

O caso escolhldo apresentado por WOODWARD (1973), foi o de.um corpo
de revolugao constituido de uma secdo central cilindrica, uma se¢do dianteira com
perfil de ogiva e um tronco de cone traseiro. A conﬁguragzao em painéis adotada ¢
apresentada na Fig. 46, sendo que o eixo de simetria do corpo coincide com o eixo
coordenado X. Conforme sugerido por WOODWARD (1973), a esteira de separagdo
que seria.deixada pelo corpo num escoamento real é simulada aproximadamente com

painéis adicionais, colocados numa se¢dio conica traseira, com abertura de 12°.

I

i

—_———————a—

Corpo: 22x19 painéis Esteira: 10x19 painéis

FIGURA 46 - Conjunto Ogiva-Cilindro, discretizagdo em painéis.

Resultados de distribuic;ﬁo de pressdo foram obtidos com o Modelo A
(painéis de fontes), para o. = 0 e niimero de Mach M = 0.4, sendo comparados com os
resultados do método de WOODWARD (1973) (sob correg@o de Prandtl-Glauert) e
com os dados experimentais de FOX'® apud WOODWARD (1973). A corregédo de

'® FOX, C. H.. Jr. (1971). Experimental surface pressure distributions for a family of axisymmetric
bodies at subsonic speeds. NASA TM X-2439. December.




Prandtl-Glauert foi aplicada em sua forma original e na forma modificada proposta
por KRAUS (1978) (Segdes 2.5.9 ej3.1). Os resultados em distribuigdo de Cp ao

longo da coordenada relativa x/L. (onde L € o comprimento do. corpo) sio

apresentados na Fig. 47.

CP

0.60
R
0.40 4
» Experimento
WOODWARD (1973)
a Prandti-Glauert
0.20 + o Prandtl-Glauert modificada
0.00
-0.20 4
-0.40 +
-0.60
0.00 0.20 0.40 0.60 0.80 1.00 1.20

x/L
FIGURA 47 - Distribuig¢do longitudinal de coeficiente de pressdo Cp, conjunto

ogiva-cilindro, . = 0°, M = 0.4.
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4.3 Testes de Validacao, Circulacdo Nao Nula.

Observagiio: os resultados obtidos com o Modelo B para escoamentos com
circulagdo nula (Se¢do 4.2) foram considerados inadequados na maioria dos casos
(vide discussdo da Segdo 4.4.1). Com base nesses fatos, decidiu-se ndo realizar

testes com circulagdo ndo-nula para o Modelo B.

4.3.1 Asa RAE Modelo Wing A, t/c=0.15

Este caso de analise foi proposto por SYSTMA et al (1978). Conforme
mencionado anteriormente, ‘€stes autores probuseram um conjunto padronizado de
casos de validagdo para métodos de painéis, fornecendo resultados de referéncia
(“datum”) obtidos para cada um deles com métodos de ordem elevada, considerados
de grande exatiddo.

Este primeiro caso é o de uma asa RAE modelo Wing A, cuja forma em
planta é apresentada na Fig. 48 (semi-asa). O aerofdlio utilizado é o NACA 0015,
simétrico e com espessura maxima relativa t/c = 0.15. Foram analisados dois niveis
de refinamento da discretizagdo, utilizando-se exatamente as mesmas geometrias de
painéis fornecidas no trabalho oﬁginal de SYSTMA et al (1978), que sdo
apresentadas simultaneamente na Fig. 49. As notagSes 30x12 e 60x12 painéis,
significam respectivamente que 30 e 60 painéis sdo utilizados na dire¢do da corda
(somando-se as superficies inferior e superior), sempre com 12 painéis na diregdo da
envergadura.

Inicialmente considerou-se o caso para o = 0°. Devido ao aerofolio simétrico,
esta € uma situag@o na qual a asa ndo produz circulagdo nem esteira de vorticidade
ndo nula, e portanto ainda n@o € necessario o uso de dip6los auxiliares. Resultados
em termos de Cp, obtidos com o Modelo A para a posigdo relativa na semi-
envergadura y/(b/2) = 0.549, sdo apresentados em fun¢fo da coordenada relativa X/c

na Fig. 50, para os dois niveis de discretizagdo. Os resultados do método de
ROBERTS & RUNDLE (1972), publicados por SYSTMA et al (1978) como dados
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de referéncia, sio plotados em comparagdo, juntamente com a forma basica do
aerofolio NACA 0015.

Em seguida considerou-se o dngulo de ataque o = 5°, para o qual analisou-se -
o escoamento utilizando-se as trés variagdes do Modelo A. Em todas as situagoes,
considerou-se a esteira contida no plano XY, além das outras condigdes mencionadas
na Segdo 4.1. Os resuitados obtidos com os Modelos Al, A2 e A3 para a distribuig:ﬁo‘
de Cp na posigdo y/(b/2) = 0.549 sdo apresentados nas Fig. 51 e 52, em comparagio
aos valores de referéncia. A Fig. 53 apresenta a_distribui¢do de circulagio local I
obtida ao longo da semi envergadura.

Y

/

a7

Cr

L0

Ct = 0333

X
————hk/2 = 20

FIGURA 48 - Asa Wing A, geometria da forma em planta (semi-asa).

FIGURA 49 - Asa Wing A, duas discretizagdes em painéis.
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FIGURA 50 - Distribui¢do de Cp, asa Wing A, t/c = 0.15, y/(b/2) = 0.549, oL = 0°.
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FIGURA 51 - Distribuigao de Cp, asa Wing A, t/c = 0.15, y/(b/2) = 0.549, .= 5°,

Modelos Al e A2 (dipdlos em painéis internos).
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FIGURA 52 - Distribuigdo de Cp, asa Wing A, t/c =0.15, y/(b/2) = 0.549, o. = 5°,

Modelo A3 (dipdlos nos painéis da superficie).
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FIGURA 53 - Distribui¢do de circulagdo, asa Wing A, t/c =0.15.



4.3.2 Asa RAE Modelo Wing A, t/c=0.05

Neste teste, uma asa com a mesma forma em planta do caso anterior ¢
analisada (Fig. 48), porém com o aerofélio NACA 0005, de espessura relativa t/c =
0.05. A Fig. 54 apresenta uma compara¢do da forma bésica deste com o aerof6lio do
caso anterior, trés vezes mais espesso. SYSTMA et al (1978) utilizaram varios casos
de asas em ordem decrescente de valores de t/c, com o objetivo de verificar os
eventuais problemas que as formulagdes com dipodlos internos apresentariam com 0s

aerofdlios mais finos.

010+ e NACA 0015
0054 .--" T T TTTTTTTTos ERREE ~-_.._  ———NACAO0005
§ 000 =" ——s
0054+ el et
o0l T
000 010 020 030 040 050 060 070 080 090 1.00
xic

FIGURA 54 - Comparagao entre as formas dos aerofélios NACA 0015 e 0005.

Foram utilizados os mesmos padrées de discretizagdo do caso anterior,
apresentados na Fig. 49. Resultados foram obtidos para o = 5° utilizando-se os
Modelos Al, A2 e A3. Os valores de Cp na posigao y/(b/2) = 0.549 sdo comparados
aos dados de referéncia de SYSTMA et al (1978) nas Fig. 55 e 56. As Fig. 57 ¢ 58
apresentam resultados em termos da razio V,/U, naquela mesma posigdo da
envergadura. A Fig. 59 traz uma comparagdo qualitativa de distribuigdes de pressdo,
obtidas com o Modelo Al, para valores y/(b/2) de 0.079, 0.549 e 0.924, sobrepostas
a forma em planta da asa. Finalmente, a Fig. 60 traz um mapa de cores representando
valores de Cp sobre a asa, acompanhado de linhas de corrente (“streamlines”)
baseadas nas velocidades superficiais, para. fornecer nog¢des qualitativas sobre as

direcdo local do escoamento.
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FIGURA 55 - Distribui¢do de Cp, asa Wing A, t/c = 0.05, y/(b/2) = 0.549, a. = 5°,

discretizagdo em 30x12 painéis.
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FIGURA 56 - Distribuigdo de Cp, asa Wing A, t/c = 0.05, y/(b/2) = 0.549, a. = 5°,

discretizagdo em 60x12 painéis.
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FIGURA 57 - Distribui¢io de V,/U., asa Wing A, t/c =0.05, y/(b/2) = 0.549, a. = 5°,

discretizagdo em 30x12 painéis.
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FIGURA 58 - Distribuigao de Vy/U., asa Wing A, t/c = 0.05, y/(b/2) = 0.549, o. = 5°,

discretizagdo em 60x12 painéis.
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1 yi(bi2) = 0.549
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FIGURA 59 - Distribui¢@o de Cp sobre asa Wing A, t/c = 0.05. Comparagio
qualitativa entre o Modelo Al (cruzes) e SYSTMA et al, 1978 (linha cheia).

(Grafico em proporg¢do ndo correta).
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Face inferior (Z<0)

Face superior (Z>0)

FIGURA 60 - Mapa de cores para a distribui¢do de Cp e linhas de corrente
superficiais sobre a asa Wing A, t/c = 0.05, Modelo A3.




SN

147

4.3.3 Asa em Duplo Delta

Este caso de analise trata de uma asa de alongamento reduzido, de

conﬁgufagﬁp muitas -vezes referida como em. duplo delta. Esta é caracterizada por

duas se¢des de forma em planta trapezoidal, que definem uma descontinuidade ou

“quebra” numa certa posi¢do da semi envergadura. A geometria da forma em planta
da asa do presente estudo € apresentada na Fig. 61, e o aerofolio utilizado ¢ o NACA
0005 (vide Fig. 54) em toda a envergadura.

Esta configurag@o foi apresentada por SYSTMA et al (1978) como sendo um
caso que pode apresentar certas dificuldades de analise por métodos de painéis de
ordem reduzida. Isso ocorreria devido ao carater altamente tridimensional do
escoamento ao redor da regido de descontinuidade no bordo de ataque da asa, na
posigdo y/(b/2) = 0.25.

Trés niveis de discretizagdo foram estudados. Os dois primeiros, apresentados
na Fig. 62, sdo exatamente aqueles utilizados por SYSTMA et al (1978) para avaliar
métodos de ordem reduzida. A terceira discretizagdo, apresentada na Fig. 63, foi
baseada naquela de 60x12 painéis, subdividindo-se cada coluna de painéis ao longo
da corda em trés novas se¢des, de largura idéntica na diregio Y.

Resultados foram obtidos para o angulo de ataque oo = 5°, com os Modelos
Al, A2 e A3. Valores resultantes de Cp sdo apresentados nas Fig. 64 a 67, para as
posi¢des da semi envergadura de y/(b/2) = 0.219 e 0.280, correspondentes as colunas
de painéis imediatamente adjacentes & descontinuidade do bordo de ataque. Valores
da razdo entre velocidades Vy/U. para as mesmas posigdes sdo apresentados nas Fig.
68 e 69, para o Modelo A3. A Fig. 70 apresenta as distribui¢gdes de valores de
circulagdo obtidas, ao longo da semi envergadura b/2. A Fig. 71 apresenta uma
comparagdo qualitativa para as distribuigdes de Cp em trés outras posi¢gdes y/(b/2).
Todos os dados sdo comparados aos resultados de referéncia fornecidos por
SYSTMA et al (1978).

Finalmente, a Fig. 72 traz uma comparagfo entre as distribui¢es de pressdo e
linhas de corrente superficiais obtidas com as discretizagdes de 60x12 e 60x36

painéis, para a face superior (Z>0) da asa, com o Modelo A3.
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X k2 = m———l

FIGURA 61 - Asa em duplo delta, geometria da forma em planta (semi-asa).
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FIGURA 62 - Asa em duplo delta, duas discretizagdes em painéis.




FIGURA 63 - Asa em duplo delta, discretizagdo em 60x36 painéis, vista em

perspectiva (semi-asa).
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FIGURA 64 - Distribui¢do de Cp ao longo da corda, asa em duplo delta, posigﬁé
y/(b/2) = 0.219, discretizagdo em 30x12 painéis.
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FIGURA 65 - Distribuigdo de Cp ao longo da corda, asa em duplo delta, posigdo
y/(b/2) = 0.219, discretizagdo em 60x12 painéis.
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FIGURA 66 - Distribuigdo de Cp ao longo da corda, asa em duplo delta, posigdo
y/(b/2) = 0.280, discretizagdo em 30x12 painéis.
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FIGURA 67 - Distribui¢do de Cp ao longo da corda, asa em duplo delta, posi¢do
y/(b/2) = 0.280, discretizagdo em 60x12 painéis.
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FIGURA 68 - Distribuigdo de Vy/U. ao longo da corda, asa em duplo delta, posigdo
y/(b/2) = 0.219, Modelo A3.
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FIGURA 69 - Distribui¢do de Vy/U. ao longo da corda, asa em duplo delta, posigdo
y/(b/2) = 0.280, Modelo A3.
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FIGURA 70 - Distribui¢go de circulagdo I' na semi-envergadura, asa em duplo delta.
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FIGURA 71 - Distribuigdo de Cp sobre asa em duplo delta. Comparagdo qualitativa
entre o0 Modelo Al (cruzes, 60x12 painéis) e SYSTMA et al, 1978 (linha cheia).

(Grafico em proporgéo néo correta).
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FIGURA 72 - Comparag@o entre as distribui¢des de pressdo e linhas de corrente
superficiais na face superior da asa (Z>0) com as discretizagdo de 60x12 e 60x36

painéis, Modelo A3.

4.3.4 Asas Anulares

Sendo mais um caso proposto por SYSTMA et al (1978), este teste analisa
uma configuragdo que pode ser chamada de asa anular. A geometria pode ser
considerada como a superficie de revolugdo gerada por uma se¢do de aerofolio,
quando rotacionada com relagdo a um certo eixo, formando um duto. Neste caso, o
aerofolio em questdo ¢ um NACA 0005 (Fig. 54), que mantém uma incidéncia de 5°
com relagdo ao eixo de simetria X. As principais caracteristicas geométricas sdo

ilustradas na Fig. 73.
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FIGURA 73 - Geometria da asa anular.

O principal interesse deste teste ¢ avaliar a capacidade do método com
relagdo a escoamentos internos, tendo em vista as observagdes de HESS (1990) a
respeito da inadequagdo das representagdes de ordem reduzida para esse tipo de

escoamento.

Seguindo o procedimento de SYSTMA et al (1978), duas geometrias foram
estudadas, com as razdes corda/didmetro C/De = 1.0 e C/De = 3.0. Para cada uma
foram geradas duas discretizagGes diferentes, com 30 e 60 painéis ao lbngo da corda
(somando-se os lados externo e interno ao duto), sempre com 10 painéis radialmente
distribuidos, totalizando quatro configuragSes de painéis. A Fig. 74 apresenta duas

dessas discretizagdes, uma para cada razdo C/De considerada.
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FIGURA 74 - Geometria de painéis para duas asas anulares, em duas discretizagdes.
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O escoamento livre uniforme ¢ considerado alinhado ao eixo X em todos os
casos, com U, no sentido de valores crescentes, ou seja, & = 0 (escoamento
axisimétrico). Estudou-se cada discretizagdo com os Modelos Al e A3.

Observa-se que a circulagio se faz presente devido a diferenga entre os
didmetros de entrada e saida, a qual impde um &ngulo de ataque aos perfis de
aerofdlio que formam o duto, exigindo o cumprimento da condigdo de Kutta. Apesar
disso, a simetria radial do corpo e do escoamento indicam que ndo haveria variagdo
de vorticidade ao longo da circunferéncia do duto e da esteira emitida, resultando em
forcas nulas. No entanto, tendo em vista a generalidade geométrica do método
implementado, associou-se uma esteira cilindricé ao diametro de saida, permitindo a
utiliza¢do de painéis de Kutta (Fig. 20).

Os resultados em termos de distribuigdes de Cp ao longo da corda para uma
posigdo radial qualquer sdo apresentados nas Fig. 75 a 78, em comparagdo aos
resultados do método axisimétrico de ordem elevada de Hess, fornecidos por

SYSTMA et al (1978).
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FIGURA 75 - Valores de Cp ao longo da corda, asa anular com C/De = 1.0,

Modelo Al.
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FIGURA 76 - Valores de Cp ao longo da corda, asa anular com C/De = 1.0,

Modelo A3.
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FIGURA 77 - Valores de Cp ao longo da corda, asa anular com C/De = 3.0,

Modelo Al.
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FIGURA 78 - Valores de Cp a0 longo da corda, asa anular com C/De = 3.0,

Modelo A3.

4.3.5 Forcas Sobre Asas Trapezoidal, Enflechada e Delta.

Esta secdo trata da avaliagio geral das capacidades do método na obtengdo de
forcas resultantes sobre superficies sustentadoras.

Para tanto, adotou-se trés asas de diferentes geometrias, originalmente
propostas por SCHLICHTING & TRUCKENBRODT (1979) e utilizadas também
por MARTINS (1993). As formas em planta das asas trapezoidal, enflechada e delta
sdo apresentadas na Fig. 79. Para todas as asas, adotou-se um aerofolio simétrico de
Van de Vooren com t/c = 0.12 em toda a envergadura. As fun¢des que descrevem
aerofdlios desse tipo foram apresentadas por KATZ & PLOTKIN (1991). A Fig. 80
compara as geometrias do aerofdlio adotado e aquela de um NACA 0012, de mesma

espessura relativa.
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FIGURA 79 - Geometria da forma em planta (plano XY) das asas trapezoidal,

enflechada e delta.
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FIGURA 80 - Comparagdo entre os aerofolios de Van de Vooren comt/c=0.12 ¢
NACA 0012.

Comparou-se resultados obtidos para as trés asas com aqueles publicados por
SCHLICHTING & TRUCKENBRODT (1979), obtidos por uma teoria de superficie
sustentadora de pequenas perturbagdes, e também com os resultados obtidos por
MARTINS (1993) com o método VORLAT, de malhas de vortice. A comparagdo foi
feita mantendo-se uma discretizagfio fixa de 40x12 painéis na superficie externa, a
qual é apresentada para as trés asas na Fig. 81. Esta diécretizag:ﬁo foi gerada
mantendo-se espagamento cossenoidal entre os vértices dos painéis, em ambas as
diregdes da corda e da envergadura.

Os valores comparados foram os da derivada dCr/do € do fator de eficiéncia
de Oswald e, da formula que define o coeficiente de arrasto induzido de superficies

sustentadoras, dada pela Eq. 43:

2
DU nAe

(43)
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Observa-se que o valor de e ¢ fungdo de Cp; e portanto deve ser avaliado
para as duas formas de calculo de arrasto induzido implementadas, ou seja, por
integragdo de pressdes e por avaliagdo no plano de Trefftz, ambas descritas na Segéo
3.1. Os valores da derivada dCy/da foram estimados numericamente com base nos
valores de Cp obtidos para a = 0° e o0 = 2°, enquanto valor de e foi calculado com ‘
base no valor de CL para o = 4°. Os valores necessarios dos coeficientes Cp e Cp; |
foram calculados com base na area em planta de cada asa. Todos os resultados foram
obtidos para os Modelos Al, A2 e A3.

A Tab. 4 apresenta os resultados obtidos em dCr/do.. A Tab. 5 apresenta os
resultados para e utilizando avaliagdo no plano de Trefftz, enquanto a Tab. 6
~apresenta o mesmo resultado, obtido por integragio de pressdes superficiais.
Finalmente, as Fig. 82 a 84 apresentam as variagdes percentuais dos valores obtidos
com relagio aqueles da teoria de superficie sustentadora, dados por SCHLICHTING
& TRUCKENBRODT (1979).

s i . Y Y
|~ |+ B,
e AR
e N
T
= \Q
Trapezoidal ::\
™ Ny
W -
NR Ny
X N
W
Enflechada ¥ x Delta

FIGURA 81 - Asas trapezoidal, enflechada e delta, discretizagdo em 40x12 painéis

(semi-asas)




161

TABELA 4 - Valores comparativos de dC/do (em 1/rad) para as trés asas.

METODO Trapezoidal Enflechada  Delta
Teoria de Superficie Sustentadora 3.105 2.614 2.435
VORLAT 3.092 2.663 2.444
Modelo A1 3.15606 2.92062 2.55595
Modelo A2 3.13614 2.89387 2.53818
Modelo A3 3.23483 2.94791 2.59993

TABELA S - Valores comparativos de e para as trés asas, calculados por integragdo

no plano de Trefttz.
METODO Trapezoidal Enflechada  Delta
Teoria de Superficie Sustentadora 1.000 0.974 0.962
VORLAT 1.000 0.995 0.998
Modelo Al 0.95707 0.97893 0.93625
Modelo A2 0.95191 0.96890 0.92548
Modelo A3 0.99578 0.97312 0.95390

de pressOes superficiais.

TABELA 6 - Valores comparativos de e para as trés asas, calculados por integrag@o

METODO Trapezoidal Enflechada Delta
Teoria de Superficie Sustentadora 1.000 0.974 0.962
VORLAT 1.000 0.995 0.998
Modelo Al 0.50180 0.76638 1.14713
Modelo A2 0.51221 0.78199 1.09663
Modelo A3 0.54594 1.00263 1.60950
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FIGURA 82 - Variagio percentual da derivada dC;/do. com relagéo a teoria de

superficie sustentadora.
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FIGURA 83 - Variagdo percentual do coeficiente de Oswald e com relagdo 4 teoria

de superficie sustentadora. Avaliagio no plano de Trefftz.
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FIGURA 84 - Variagdo percentual do coeficiente de Oswald e com relag@o a teoria

de superficie sustentadora. Avaliagdo por integragdo de pressdes.

4.3.6 Variacao de Forgas com o Refinamento da discretizacao

Uma avaliagdo considerada importante foi verificar como as forgas atuantes
sobre uma asa modificariam-se com o aumento do refinamento da discretizagéo. O
resultado geral esperado € a convergéncia para valores exatos & medida que mais
painéis sdo utilizados para representar a superficie.

Esse estudo foi feito para a mesma asa enflechada da Segdo 4.2.5 anterior
(Fig. 79). Inicialmente, variou-se a quantidade de painéis apenas na dire¢do da corda,
gerando-se as discretizagOes. ‘dg 30x12, 40x12, 50x12 e 60x12 painéis.
Adicionalmente, estudou-se um aumento do refinamento na dire¢do da envergadura,
com uma discretizacio de 60x20 painéis, mantendo-se sempre o espagamento de
forma cossenoidal entre os vértices dos painéis.

O discernimento entre variagGes na envergadura e na corda foi considerado
de importéncia, tendo em vista as experiéncias apresentadas por MARTINS (1993)
com um método de malhas de vértices. Os resultados em termos de dC;/da e e foram

obtidos com o Modelo Al e sob as mesmas condigdes descritas na Segdo 4.2.5. Os
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dados foram plotados em fungdo do inverso do numero total de painéis utilizados
1/N, em comparagdo aos valores indicados pela teoria de superficie sustentadora

apresentada por SCHLICHTING & TRUCKENBRODT (1979). Os dados sdo

apresentados nas Fig. 85 a 87.

3.00 ¢ 8 T.g 9 &
. [ 2 é © é [ é o g o %
© © ] < o
[r)
250 L Teoria de
Superficie
—_ Sustentadora
T 200 +
£
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s 1.50 +
=
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3 1.00 +
0.50 +
0.00 ; . t t } !
0.E+00 5.E-04 1.E-03 2. E-03 2.E-03 3.E-03 3.E-03

1/N

FIGURA 85 - Valores da derivada dCp/da., asa enflechada, Modelo Al, varias

discretizagdes de refinamento crescente.
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FIGURA 86 - Valores do coeficiente de Oswald e, asa enflechada, Modelo Al,

varias discretiza¢es de refinamento crescente. Avaliag@o no plano de Treffiz.
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FIGURA 87 - Valores do coeficiente de Oswald e, asa enflechada, Modelo Al,

varias discretizagOes de refinamento crescente. Avaliagdo por integragdo de pressoes.

4.3.7 Variagio de Forgas com o Angulo de Ataque o

Outra avaliagdo considerada de importancia foi verificar como os valores dos
coeficientes dCi/do. e e de uma asa (Segdo 4.2.5) variariam em fung¢@o do angulo de
ataque o.. Sob as condigOes destes testes, o resultado esperado seria a ndo variagdo
desses coeficientes, prevista pelas teorias linearizadas.

O teste foi feito para a mesma asa enflechada da Seggo 4.2.5 (Fig. 79), para as
discretizagdes em 40x12 e 60x12 painéis, com valores de o variando entre 0° e 10° e
utilizando-se 0 Modelo Al. O mesmo teste foi repetido considerando-se a esteira da
asa orientada na dire¢do do escoamento livre uniforme U, para verificar que tipo de
variagio ocorreria no calculo no plano de Treffiz (Se¢do 3.1). As Fig. 88 e 89
apresentam os resultados obtidos, comparados aqueles de uma teoria de superficie
sustentadora, fornecidos por SCHLICHTING & TRUCKENBRODT (1979).

Finalmente, as Fig. 90 e 91 apresentam resultados diretamente em termos dos

coeficientes Cy € Cpi. Estes foram considerados importantes para fornecer ao leitor
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elementos de comparagdo fisicamente mais expressivos para visualizar o significado

das variagdes observadas em dCr/do e e.
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FIGURA 88 - Valores da derivada dC;/da, asa enflechada, Modelo Al, angulos de

ataque no intervalo 0° <ot < 10°.
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FIGURA 89 - Valores do coeficiente de Oswald e, asa enflechada, Modelo Al,

angulos de ataque no intervalo 0° <o < 10°.
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FIGURA 91 - Coeficiente de arrasto induzido Cp; em fungdo de Cp, Modelo Al.
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4.4 Discussao dos Resultados de Validacao

441 Testes Com Circulagao Nula.

As observagdes sobre os resultados dos testes que ndo envolviam circulagio

no escoamento podem ser sintetizadas nos seguintes topicos:

a) Boa adequacao do Modelo A em todos os casos.

Os resultados do Modelo A foram considerados adequados para todos os
casos estudados, apresentando 6tima correlagdo com os valores de referéncia usados
para comparagio. Essas observagdes concordam com aé conclusdes de HESS (1964)
a respeito da Otima robustez do modelo de “fontes superficiais”, sob condigdo de

Neumann, para escoamentos que nao envolvem circulaggo.

a) Inadequacio do Modelo B para utilizagido em aplicacdes priticas.

Para o Modelo B, observou-se uma extrema dependéncia dos resuitados com
relagdo ao fator arbitrario m, usado para determinar as intensidades de fontes sobre
cada painel (Eq. 48). Dessa maneira, cada feste apresentou resultados adequados
apenas para um unico valor de n, o qual era diferente para cada caso. A Tab. 7
apresenta o valor de m que produziu resultados considerados satisfatérios, para cada
teste envolvendo o Modelo B. As figuras onde os resultados sdo apresentados

também sio referenciadas.
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TABELA 7 - Valores de m para resultados satisfatorios com o Modelo B.
Referéncias as figuras respectivas (Se¢do 4.1).
Caso de Teste Valor Figuras, Resultado Figuras, Resultados
Adequado de n Satifatorios Insatifatorios
~ Esfera 1.0 32,33 32,33
Elipsoide 3 Eixos 0.5 37 36, 38
Elipsoide de 0.5 41 41

Revolugdo, oo = 0°

Elipsoide de 1.0 45 43, 44
Revolu¢do, o = 30°

A variagdo do valor adequado de 1 entre os diferentes testes, necessaria para
resultados satisfatorios, foi considerada grande o suficiente para invalidar o Modelo
B como uma alternativa pratica para analise de geometrias arbitrrias. Isso ocorre
porque, numa situagdo real de aplicagdo, seria impossivel determinar o valor do
coeﬁciente arbitrdrio 1 que produziria o melhor resultado.

Lembra-se ainda que os testes realizados com o Modelo B referem-se a
corpos de geometrias muito simples, descritiveis por fungdes analiticas. Concluiu-se
entdo que, para geometrias complexas, tais como a de uma aeronave, maiores
dificuldades deveriam ser encontradas, devido a grande variagio geométrica entre
diferentes regides do corpo. Em ultima analise, o valor ideal de n deveria ser
diferente para cada painel, impossibilitando a utilizag@o simples e generalizada.

Confrontando-se estes resultados com as observagdes da revisdo
bibliografica, foi possivel estabélecer as seguintes ligagSes com os resultados de

outros autores:

— Os resultados obtidos aqui com o Modelo B corroboram com a afirmagfo de

SARPKAYA (1989) sobre a inadequagio geral dessa formulaggo.
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— ASFAR et al (1979) obtiveram bons resultados com a formulagdo do Modelo B,
para os quais a variagdo do fator n causava pouca ou nenhuma alteragdo. No
entanto, aqueles autores aplicavam um tratamento especial para localizar o ponto
de controle sobre o ponto de menor velocidade auto-induzida de cada painel,
através de um método iterativo (vide Se¢do 2.5.2.3). Conclui-se que esse
procedimento deve ser realmente necessario para uma formulagdo utilizando
painéis de dip6los sob condigdo de Neumann, sendo mais importante que o usos

de fontes auxiliares.

— SRIVASTAVA & MOOK (1994) afirmaram que a formulagdo sem utilizagdo de
fontes (m = 0.0) € capaz de bons resultados. Porém, o Unico teste que apresentaram
foi o de uma esfera, com uma discretizagdo bastante refinada, cujo resultado é
bastante semelhante aquele apresentado na Fig. 33. Conclui-se que o teste da
esfera ndo €, por si s, suficiente para fornecer indicagdes definitivas. Estes fatos
concordam com as observagdes de HUNT (1978) sobre a compensagio favoravel

de erros que ocorre para essa geometria (Se¢do 4.1.1).

Com base na inadequagdo geral confirmada para o Modelo B decidiu-se que,
em prol da economia de tempo, esforcos e espago fisico nesta dissertagdo, nenhum
teste com circulagdo ndo nula seria realizado para aquela formulagdo,

prosseguindo-se apenas com o Modelo A.

¢) Resultados satisfatorios para as corre¢des de compressibilidade.
O teste realizado com uma configuragdo ogiva-cilindro (Segéo 4.2.4) indicou
que, pelo menos em termos de distribuigdo de pressdes, ambas as formas de corregéo
| de compressibilidade testadas (Seg¢fo 3.1) apresentaram resultados satisfatérios e

com méritos semelhantes. Os seguintes pontos podem ser destacados (vide Fig. 47):

— A corregdo na forma de Prandtl-Glauert original apresentou boa correlagdo com o
método de WOODWARD (1973). Embora esperava-se que os dois métodos

devessem apresentar resultados idénticos, atribuiu-se as discorddncias em Cp a
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pequenas diferencas em discretizagdo e na forma do corpo, uma vez que aquele

autor ndo as definiu exatamente.

Observa-se que a corregdo de Prandtl-Glauert modificada indica valores de Cp de
magnitude ligeiramente maior que a correg@o original nas regides dos picos de

pressao.

A corregdo de Prandtl-Glauert modificada apresenta melhor correlagio com os
valores experimentais nas regides de pico de pressdo. No entanto, ndo € possivel
julgar se este fato torna a corre¢do mais exata que a forma original, uma vez que
os efeitos da viscosidade ndo sdo considerados. Por outro lado, a boa correlagio
sugere que a corregdo modificada ndo € menos utilizavel (ou “mais errada”) do
que a original, pelo menos para aplicagdes praticas com corpos semelhantes ao

analisado, tipico de configuragdes aeronauticas.

Lembra-se que a “vantagem” da corre¢do modificada é a garantia de Vn = 0 nos
“pontos de controle (vide Segdo 2.5.9), o que fornece um resultado fisicamente
conciso. No entanto, acredita-se que apenas a validagio de velocidades

superficiais permitiria conclusdes corretas a esse respeito.
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4.4.2 Testes Com Circulacao Nao Nula.

A observagdo dos resultados dos testes que envolvem circulagdo do
escoamento levantou diversas questdes, cada uma delas em geral associada a um dos
testes. Estas questdes e conclusdes foram agrupadas em topicos principais, os quais

sdo apresentados nos paragrafos a seguir.

a) Asa Wing A, t/c = 0.15, o = 0° (Seciio 4.3.1): resultados adequados em Cp

sobre asa sem circulacio.

Para este caso, a Fig. 50 indica 6tima correlagdo em Cp para os dois niveis de
refinamento de discretiza¢do. Isto indica que a robustez basica do Modelo A para
escoamentos sem circulag@o, confirmada para corpos genéricos na Segdo 4.1,
estende-se para superficies sustentadoras de aerofolios simétricos. Resultados
similares, apresentados por HUNT (1978) para uma asa semeiiiente, com t/c = 0.02,
indicam que essa capacidade também € valida para aerof6lios de menores espessuras

relativas.

b) Asa Wing A, t/c = 0.15, o = 5° (Secio 4.3.1): resultados adequados para asas

de espessura elevada.

A Fig. 51 e a Fig. 52 indicam que o escoamento € reproduzido com boa
correlagdo em termos de Cp, para todas as variagdes do Modelo A e com ambas as
discretizagOes de 30x12 e 60x12 painéis. Observam-se pequenas diferengas no
Modelo A3 com relagdo aos demais apenas na regido do bordo de fuga (X/c = 1.0). A
distribui¢do correspondente de circulagdo I' ao longo da semi-envergadura b/2 (Fig.
53) também apresenta boa correlagdo, a qual, acredita-se, poderia ser melhorada

refinando-se a discretizagdo na diregdo Y.

¢) Asa Wing A, t/c = 0.05, o = 5° (Seciio 4.3.2): resultados com os Modelos Al e

A2 podem ser insatisfatérios para asas de espessura reduzida.



Para este caso, a Fig. 55 e a Fig. 56 indicam que resultados considerados
insatisfatorios foram obtidos com os Modelos Al e A2, em termos de valores de Cp,
para ambas as discretizagdes testadas. Embora a discretizagdo de 60x12 painéis
apresente melhores resultados (Fig. 56), observa-se que erros sdo evidentes nas
regides proximas ao bordo de fuga (0.70 < X/c <1.0).

Em termos da componente lateral de velocidade Vy/Us, a Fig. 57 ¢ a Fig. 58
indicam que a correlagdo com os valores de referéncia sdo ainda mais pobres, em
qualquer das duas discretizagoes.

Aparentemente, as discrepancias observadas tanto em Cp quanto em Vy/Us
ndo sdo influenciadas pela maior flexibilidade inerente a0 Modelo Al, que apresenta
resultados idénticos ao Modelo A2.

As comparagdes em ambos os casos s3o bastante semelhantes aquelas
apresentadas por SYSTMA et al (1978) para o método NLR, cuja formulagdo ¢
semelhante a do Modelo A2. Todos estes fatos confirmam as observagdes de HUNT
(1978), a respeito das dificuldades na representagdo de asas de pequena espessura
relativa em métodos de painéis-de ordem reduzida com painéis de dip6los internos,

conforme comentado na Se¢do 2.5.2.1.

d) Asa Wing A, t/c = 0.05, o = 5° (Secdio 4.3.2): resultados adequados podem ser

obtidos com o Modelo A3 para asas de espessura reduzida.

Ao contrario dos Modelos Al e A2, o Modelo A3 produziu bons resultados
em Cp para este caso, em ambas as discretizagdes usadas (Fig. 55 e Fig. 56).

Em termos da razio Vy/U. (Fig. 57 e Fig. 58) observou-se que, embora a
éorrelagﬁo com os valores de referéncia ndo fosse perfeita, esta era bem mais
razoavel que aquelas observadas para os Modelos Al e A2, sendo praticamente
satisfatoria para a discretizagdo de 60x12 painéis. Acredita-se que um pequeno
refinamento da discretizagfio na diregdo da envergadura methoraria a correlagdo de
valores significativamente.

Segundo HUNT (1978) os problemas dos Modelos Al e A2 ocorrem porque
a velocidade tangencial induzida pela superficie interna de dipélos na forma
discretizada, em regides proximas & essa superficie, é diferente daquela que seria

induzida pela distribuigdo tedrica continua de dipodlos (Segdo 2.5.2.1). No caso do
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Modelo A3, no entanto, os dipolos sdo colocados exatamente na superficie externa,
onde a estimativa dessa velocidade tangencial pode ser feita facilmente, calculando-
se numericamente o valor do gradiente dado pela Eq. 38 com base nos valores de

dos painéis vizinhos.

e) Asa_em Duplo Delta (Secio 4.3.4): dificuldades gerais para reproduzir o

escoamento fortemente tridimensional sobre a asa em duplo delta (Secio
4.3.3).

Para a asa em duplo delta, observou-se que a descontinuidade na forma em
planta na posigdo y/(b/2) = 0.25 (Fig. 61) deve realmente produzir um escoamento
fortemente tridimensional, conforme afirmado por SYSTMA et al (1978), que
prejudica as previsdes em Cp e Vy/U, feitas por qualquer dos trés Modelos Al, A2
ou A3.

Observa-se, nas Fig. 64 e 65, que os valores de Cp na posigéo y/(b/2) = 0.219,
adjacente a descontinuidade, apresentam certas discrepincias cujo formato ndo varia
sensivelmente com a mudanga da discretizagdo. Isto indica que estas diferengas sao
inerentes as caracteristicas do escoamento local, tendo pouca relagdio com a
espessura reduzida do aerofdlio. Apesar disso, observa-se que o Modelo A3 ainda
oferece uma correlagdo ligeiramente melhor que os outros, nas regides proximas ao
bordo de fuga.

Curiosamente, as Fig. 66 e 67 indicam que os valores de Cp na posigéo
y/(b/2) = 0.280, adjacente pelo “outro lado” da descontinuidade da asa,
aparentemente apresentam apenas os erros tipicas de aerof6lios de pequena
espessura. Assim, o Modelo A3 oferece uma correlagio razoavel mesmo para a
discretizagdo de 30x12 painéis.

Em termos de valores da razdo Vy/U. nas mesmas posi¢des y/(b/2) = 0.219
(Fig. 68) e y/(b/2) = 0.280 (Fig. 69), observam-se grandes erros com relagdo aos
valores de referéncia, para qualquer modelo utilizado. As diferengas apenas
diminuem com o aumento extremo da discretizagio na dire¢do Y, com a
discretizagdo de 60x36 painéis.

A Fig. 70 demonstra que a distribui¢do de circulagdo I" ao longo da semi-

envergadura b/2 apresenta boa exatiddo, apesar dos erros observados em pressdes e
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velocidades. Os resultados da discretizagdo 60x36 confirmam que um maior
refinamento na dire¢ido da envergaduré melhora consideravelmente a correlag@o.
Finalmente, a Fig. 72 foi usada para verificar-se, qualitativamente, de que
maneira as diferengas em componentes de velocidade Vy/U. causariam diferentes
configuragdes de linhas de corrente sobre a superficie, ao alterar-se a discretizagdo de
60x12 painéis para a de 60x36 painéis. Embora a visualizagdo clara ndo seja muito
simples, ¢ possivel observar que, proximo a descontinuidade, as componentes Vy/U,
excessivas previstas em 60x12 painéis (Fig. 68 e 69) causam uma curvatura maior

para as linhas de corrente ao redor daquela regido.

f) Asas Anulares (Seciio 4.3.4): dificuldade na reproducio do escoamento

interno a asa anular de maior razio corda/didmetro.

Observou-se que, para o caso de C/De = 1.0, as distribuigbes de Cp
apresentaram apenas o comportamento tipico daquele observado para asas corh
aerof6lios de pequena espessura, tal como no caso Wing A com t/c = 0.05 (Seggo
4.3.2). Assim, a Fig. 75 indica que o Modelo Al forneceu resultados satisfatorios
apenas para a discretizagdo de 60x10 painéis, enquanto a Fig. 76 indica que o
Modelo A3 oferece correlagdo adequada mesmo para a discretizagdo de 30x10
painéis.

Para o caso de C/De = 3.0, no entanto, observa-se nas Fig. 77 e 78 que
nenhuma combinagdo modelo/discretizagdo forneceu distribuigdes de Cp
completamente satisfatorias, embora possam ser consideradas toleraveis para certas
aplicagdes praticas. Estas observagdes corroboram a observagdo de HESS (1990) a
respeito da menor adequagdo de meétodos de ordem reduzida para escoamentos

internos com forte interagdo de circulagdo (vide Se¢do 2.5.3, Fig. 9).

g) Forcas Sobre Asas (Secdes 4.3.5 a 4.3.7): capacidade satisfatoria na previsao

de forgas de sustentacﬁo sbbre asas por integraciio de pressdes superficiais.
A Tab. 4 apresenta os valores das derivadas dC;/da para as trés asas de forma
em planta diferentes da Secdo 4.3.5 (trapezoidal, enflechada e delta, vide Fig. 79),

obtidas por integrag@o de pressdes superficiais, utilizando os Modelos Al, A2 e A3.



Observando-se na Fig. 82 as variagdes percentuais desses valores com relagzﬁd
a teoria de superficie sustentadora (SCHLICHTING & TRUCKENBRODT, 1979),
verifica-se magnitudes e tendéncias muito parecidas para os trés modelos utilizados.
O maior desvio de valor sempre ocorreu para a asa enflechada (entre +10.7% e
+11.7%).

-~ Os menores desvios percentuais foram observados para o método VORLAT
(MARTINS, 1993), o que é compreensivel tendo em vista que este possui hipoteses
similares as do método de referéncia, tais como a suposigdo de espessura
infinitesimal para as asas. Por outro lado, essas hipoteses sdo, obviamente, mais
restritas que aquelas impostas a um método de painéis tridimensional. Assim sendo,
torna-se dificil determinar até que ponto as diferengas de valor ocorrem devido a
erros numéricos ou simplesmente porque as hipdteses do método de painéis
aproximam a realidade com maior exatiddo.

A Fig. 85 apresenta os valores de dCi/do para a asa enflechada, em fungdo do
nivel de refinamento da discretizagdo, expresso pelo inverso do nimero de painéis
utilizados 1/N. Novamente, os valores se apresentam em excesso com relagdo a
referéncia, porém sdo muito estaveis com relagdo ao nimero de painéis, denotando a
convergéncia para um valor fixo. Observou-se também, na Fig. 88, que os valores
pouco variam com o ingulo de ataque e com a posi¢do adotada para a esteira,
novamente indicando a estabilidade dos resultados. O significado das variagdes
observadas em dC;/do. pode ser apreciado em valores absolutos de Ci na Fig. 90.

Comparagdes mais uteis poderiam ser feitas com relagdo a métodos
considerados mais exatos, tais como aqueles apresentados por SYSTMA et al (1978),
os quais infelizmente nio estavam disponiveis. No entanto, as observag¢des indicam
que os resultados mantiveram-se estaveis com relagdo ao modelo, a discretiza¢do e
ao angulo de ataque utilizados, permitindo analises comparativas uteis. Essas

conclusdes concordam com os comentarios de LETCHER (1989) (Seg&o 2.5.8).

h) Forcas Sobre Asas (Secdes 4.3.5 a 4.3.7): a previsido de arrasto induzido por

avaliacio de velocidades no plano de Trefftz (Seciio 3.1) é confiavel e estavel

para asas isoladas.
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Os valores obtidos para os coeficientes de Oswald e (Eq. 43), por integragio
de saltos de velocidade no plano de Treffiz (Se¢do 3.1), sdo apresentados na Tab. 5
para os trés tipos de asas da Secdo 4.3.5.

Observa-se, na Fig. 83, que as variagdes percentuais com relagdo aos valores
de referéncia, da teoria de superficie sustentadora, foram bastante pequenos,
atingindo um valor médio absoluto de apenas 2.1%. Novamente, torna-se dificil
definir a parcela de variagdo causada erros numéricos, uma vez que os valores de
referéncia foram obtidos sob hipoteses mais restritas que a do método de painéis. No
entanto, a estabilidade de valores demonstra-se ainda maior que no caso de dC;/da.

A mesma grande estabilidade pdde ser observada na Fig. 86 para a variagio
do valor de e com a discretizagdo utilizada, a qual denota a convergéncia do método
para um valor fixo e plausivel. Da mesma forma, considera-se que o coeficiente varia
pouco com o dngulo de ataque o (Fig. 89).

A Fig. 89 indica também que o uso da esteira na dire¢io de U, altera os
valores obtidos por uma pequena percentagem. No entanto, é importante lembrar que
a variagdo de eficiéncia que ela indica pode ser significativa, por exemplo, em
estudos de redugdo de arrasto induzido. Conclui-se que o posicionamento da esteira
ndo deve ser desprezado nesses casos, conforme colocado por SMITH & KROO
(1993).

Finalmente, o significado das variagdes observadas no coeficiente e calculado
por integragdo no plano de Trefftz pode ser apreciada em valores absolutos de Cp; na

Fig. 91.

i) Forcas Sobre Asas (Secdes 4.3.5 a 4.3.7): a previsio de arrasto induzido

integragio de pressdes superficiais (Se¢do 3.1) é pouco confidvel e instivel
com relagio A geometria, modelo de formulacio, discretizagdo e variacio de
angulo de ataque a.

Os valores obtidos para os coeficientes de Oswald e (Eq. 43), por integragio
de pressdes superficiais (Secdo 3.1), sdo apresentados na Tab. 5 para os trés tipos de
asas da Se¢do 4.3.5.

A variagio percentual dos resultados com relagdo aos valores de referéncia,

indicada pela Fig. 84, denota grandes e erraticas variagdes de magnitude com relagiio



a teoria de superficie sustentadora. As variagdes ocorrem entre as diferentes
geometrias, assim como entre os diferentes modelos de formulagdo. Valores
absolutos de e tdo absurdos quanto 1.61 (asa delta, Modelo A3) elevam a variagio
percentual a 67%, violando o maximo tedrico de e = 1.00.

A variagdo do coeficiente e com a discretizagdo, apresentada na Fig. 87,
indica nivel semelhante de discrepéncia e variagdo instavel, ndo denotando qualquer
tendéncia a convergéncia para um valor plausivel. A Fig. 89 indica varia¢des
igualmente insatisfatorias do resuitado com o angulo de ataque o. Finalmente, a Fig.
91 demontra a inadequagdo da avaliagdo por integragdo de pressdes em termos de
valor absoluto de Cp;.

Conclui-se que a avaliagdo do arrasto induzido de asas por integragdo de
pressdes superficiais ¢ um processo que pode levar a grandes erros numéricos. Sua
instabilidade com relagfo a geometria, ao modelo de formulagio, a discretizacdo a ao
angulo de ataque torna o método critico e inadequado, mesmo para avaliagdes

qualitativas simplificadas.
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5 ESTUDO DE APLICACAO: MODIFICACAO DE UMA

AERONAVE LEVE ANFIBIA

Este capitulo trata de um estudo de caso em aerodindmica aerondutica, no
qual utilizou-se experimentalmente o método de painéis implementado neste trabalho
(Capitulo 3). Alguns resultados preliminares e as conclusdes relacionadas sdo
apresentados, formando um exemplo prético de aplicagao.

O estudo se concentra sobre a avaliagdo de alguns dos efeitos aerodinidmicos
que seriam causados por certas modificagdes geométricas, introduzidas numa

aeronave leve experimental, de capacidade anfibia.

Apresentacio do problema. Tendo sido objeto de estudos anteriores
(MARTINS, 1995), a aeronave em questdo, de nome comercial “Petrel”, é
monomotora, possui configuragdo biplano e tem capacidade para dois ocupantes. Seu
perfil de operagdo ¢ voltado para a aviagdo desportiva e recreativa. A Fig. 92 traz
uma representagdo em trés vistas, que fornece uma nogdo geral da geometria da
aeronave e da localizagdo relativa de seus componentes.

Tomando por base as observagdes de operadores, o fabricante de aeronave
identificou certas deficiéncias que, apesar de ndo representarem ameagas a
seguranga, foram consideradas de importancia comercial. Procurando-se sana-las, foi
decidido projetar uma versdo modificada da aeronave.

Algumas das modificagSes almejadas envolveriam alteragdes da geometria
externa, com possiveis implicagdes aerodindmicas diretas. As melhorias desejadas, -
as modificagdes relacionadas e as possiveis implicagdes aerodinimicas podem ser

colocadas da seguinte forma:

* Desejava-se melhorar o envelope de posigdes possiveis para o centro de
gravidade, dada sua variagdo com o posicionamento de ocupantes e combustivel.
Além disso, seria interessante modificar o formato da proa da aeronave, para

melhorar seu desempenho em pousos e decolagens da superficie da agua. Para



satisfazer estes requisitos, planejou-se aumentar o comprimento da fuselagem em
cerca de 4%, a partir de uma se¢do intermediaria, enquanto a modificagio da
forma da proa acrescentaria outros 3% a esse total. Por isso, julgou-se que seria
importante avaliar o deslocamento longitudinal do centro aerodindmico da
aeronave, causado por essas modificagdes, para verificar se as vantagens
conseguidas com a ampliagdo da fuselagem (avango do CG) ndo terminariam por

ser anuladas aerodinamicamente.

e Com base em analises preliminares, com um método de malhas de vortices,
estimou-se a possibilidade de que a circulagdo gerada pelas asas inferiores da
aeronave estivesse afetando significativamente as asas superiores. A conseqiiente
deformacgdo da distribuigdo de sustentagdo estaria provocando caracteristicas
incOmodas durante a manobra de estol. O problema ndo poderia ser resolvido
através de tor¢do das asas, uma vez que o tipo de arranjo estrutural ndo permitiria
tal solugdo. Provavelmente, uma relagdo inadequada entre os éangulos de
incidéncia das asas também poderia estar colaborando para o problema. Apos
alguns estudos intermediarios, planejou-se aumentar a envergadura da asa inferior
para um valor idéntico a da superior, além de equalizar as incidéncias das asas, o
que provavelmente alteraria favoravelmente a distribuigdo de circulagdo. Por
outro lado, os efeitos das modificagdes sobre o arrasto total e sobre o esforgo

estrutural das asas também deveriam ser estimados.

Estimativas com um método de malha de vortices, em combinagdo & métodos
convencionais de engenharia (MARTINS, 1995) indicaram que um protétipo
operacional poderia ser construido, sem detrimento da seguranga de vdo. A
configuragio geral da versdo modificada da aeronave, com o novo nome comercial
“Paturi”, é apresentada na Fig. 93, onde também indica-se as principais modificag¢des

geométricas efetuadas.
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A realizagio do presente trabalho abriu possibilidade de iniciar um processo
de complementagdo das estimativas feitas anteriormente, utilizando a capacidade
mais abrangente do método de painéis implementado. Desta forma, sem a pretensio
de apresentar tal processo de maneira completa, este capitulo descreve alguns dos
primeiros dados complementares obtidos, juntamente com as conclusbes
relacionadas.

As analises realizadas foram divididas em trés etapas principais:

(1) andlise da fuselagem isolada da aeronave original, para definir-se um modelo
aerodindmico adequado para este estudo, com base na comparagio com dados

experimentais disponiveis;

(2) comparagdo entre as fuselagens original e modificada, utilizando o mesmo

modelo aerodindmico;

(3) comparagio entre configuragies asa-fuselagem simplificadas, porém

representativas para cada uma das versGes da aeronave.

5.1 Estudo da Fuselagem da Aeronave Original

Desde o inicio dos trabalhos, estimou-se que a fuselagem da aeronave
representaria um problema aerodindmico consideravelmente complexo, devido a sua
configuragdo do tipo “barco voador” (flying boat).

Essa geometria, baseada no perfil operacional de pousos e decolagens a partir
da 4gua, apresenta arestas agudas laterais que se estendem por todo o comprimento
da fuselagem (delimitando a regido inferior, em cinza claro, na Fig. 92), formando
uma descontinuidade local em sua superficie. Conforme comentado na Segdo 2.5.6,
HOERNER (1975) afirma que a separagdo da camada limite ao redor de um corpo
acontece preferencialmente sobre arestas deste tipo. Caso contrario, o requerimento
fisico impossivel de |V| — o deveria ser satisfeito na regifo, devido ao raio de

curvatura (praticamente) nulo.
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Dessa forma, estimou-se que o escoamento real ao redor da fuselagem

poderia ter duas configuragdes possiveis:

(a) separagio de esteiras de vorticidade sobre as arestas e subseqiiente readesdo da

camada limite, formando “bolhas” de separagdo locais;

(b) desenvolvimento das esteiras de vorticidade no espago, de maneira semelhante ao
que ocorre em asas em delta com bordos de ataque agudos (ANDERSON, 1985).
Neste caso, a interferéncia das esteiras com outras partes da aeronave poderia ser

significativa.

No caso (a), os processos envolvidos estariam intimamente relacionados a
viscosidade do fluido, tornando qualquer previsdo exata um caso para métodos mais
avangados ou ensaios experimentais, que ndo se enquadrariam no escopo deste
trabalho. Para o caso (b), estimou-se que poderia ser possivel avaliar a forma das
esteiras de vorticidade desenvolvidas, através de um método de relaxamento iterativo
(Segdo 2.5.5). No entanto, esta possibilidade também ndo seria viavel, dadas as
limitagSes de tempo para implementar a técnica.

Considerando-se  estas  dificuldades, procurou-se estabelecer uma
aproximacio que fosse a mais racional possivel, dentro das limitagdes deste trabalho,

porém sem ignorar a possivel complexidade do escoamento real.

Defini¢io dos Modelos Geométrico e Aerodindmico. Em primeiro lugar,
definiu-se uma discretizagdo em 20x15 painéis para representar cada metade da
superficie externa da fuselagem, a qual ¢ apresentada em perspectiva na Fig. 94. O
ponto de referéncia para o calculo de Cy também ¢ indicado (origem do sistema de
coordenadas). A excecio de algumas pequenas diferengas, tais como a forma da
linha do para-brisa, a representagdo discretizada reproduz muito bem a forma real.

Em seguida, estudou-se os dados experimentais colhidos pela empresa
AERODYNAMIQUE EIFFEL (1988) para um modelo em escala reduzida da

fuselagem original, em termos de coeficientes de forga. A observagio dos resultados




indicava valores consideraveis para a razio L/D, que chegavam a 2.3 para baixos
angulos de ataque.

Concluiu-se entdo que, com grande probabilidade, a fuselagem gerava uma
parcela consideravel de sustentagdo por circulagdo. Dessa forma decidiu—se que, em
adigdo a representagdo de fontes superficiais simples do Modelo A (Segdo 3.1), as
caracteristicas do escoamento exigiam que painéis auxiliares de dipélos fossem
utilizados, além das esteiras de vorticidade associadas.

Essa rﬁodelagem deveria também levar em conta a posterior integragdo da
fuselagem as asas, além do fato de que a avaliagio desejada seria apenas um estudo
comparativo preliminar, sem necessidade de extrema exatid3o.

Considerando-se todas estas condigdes, decidiu-se adotar o seguinte

procedimento:

(1) Elaborar algumas formas diferentes de modelos de esteira e dip6los internos, com

base em estimativas empiricas.

(2) Comparar os resultados obtidos, para cada modelo, com os valores experimentais
(AERODYNAMIQUE EIFFEL, 1988) em termos de coeficientes de sustentago
Cv e de momento Cy com relagdo a um ponto dado. Embora nio se esperasse uma

| correlagdo exata, escolheria-se o modelo julgado de melhores caracteristicas

qualitativas.

Dessa forma, alguns modelos foram elaborados, testados e considerados
inadequados para o problema em questdio (vide Fig. 99). No entanto, ap6s algumas
experiéncias, chegou-se a um modelo considerado suficiente para a analise desejada.
A Fig. 95 apresenta a geometria discretizada, em perspectiva, para os painéis internos
e para os painéis de Kutta e direcionadores das esteiras (Se¢do 3.1). Em todos os
testes, considerou-se os painéis de Kutta com orientagdo fixa, mantidos paralelos ao
plano XY. Como referéncia, os painéis da superficie sdo apresentados
simultaneamente (metade com relaq:ﬁo\ao plano XZ, em cinza claro).

Observa-se que a superficie interna escolhida ocupa todo o comprimento da

fuselagem. Suas bordas sdo definidas pelas arestas agudas do “casco”, e seus painéis




ocupam aproximadamente uma superficie média da fuselagem. Em prol da
flexibilidade da modelagem, a condigdo de Vx = O foi imposta para cada painel
interno, num arranjo semelhante ao do Modelo A1 (Segdo 3.1). A esteira foi dividida
em duas partes: traseira e lateral. Observa-se que esse arranjo ¢ um exemplo de

utilizagdo do conceito de esteiras em malhas independentes, defendido na Se¢do 3.1.

FIGURA 94 - Geometria discretizada para a fuselagem da aeronave original

(20x15 painéis por metade).

Esteira Traseira

Painéis internos

FIGURA 95 - Configuragéo dos painéis internos e esteiras de vorticidade, fuselagem

original.
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Resultados. Os melhores resultados foram obtidos sob a hipdtese de que a
esteira mantivesse a diregdo do escoamento livre uniforme, ou seja, estaria sempre
alinhada com o vetor U, para qualquer angulo de ataque o.. Os valores obtidos para
os coeficientes C,. e Cy (com relagdo a origem, Fig. 94) sdo apresentados nas Fig. 96
a 98, em comparago aos valores experimentais (AERODYNAMIQUE EIFFEL,
1988). Para o calculo dos coeficientes, utilizou-se o comprimento de referéncia Cyer =
3.85 m (comprimento da fuselagem) e a é4rea de referéncia S,s = 4.46 m?
(comprimento x largura maxima). Considerou-se que as velocidades envolvidas
fossem suficientemente baixas para admitir-se M = 0.

Finalmente, para efeito de avaliagdo geral, a Fig. 99 apresenta alguns dos
resultados obtidos para outros modelos de dipolos internos e esteiras testados, em
termos de CL X o, em comparagdo aquele apresentado na Fig. 95. Observa-se que

diferentes orientagSes de esteira sdo indicadas (alinhada a U. ou paralela ao plano

XY).:
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FIGURA 99 — Comparagdo de resultados em Cy, x o para outras configuragdes de

pain€is de dipolos e esteiras testadas, em comparagio a escolhida (Fig. 95).

Discussdo. Observando-se os resultados apresentados nas Fig. 96 a 98,
verifica-se que os valores absolutos obtidos n3o se correlacionam com os
experimentais, conforme esperado. No entanto, verificou-se que as declividades das
curvas experimentais e tedricas sdo muito parecidas. Esta semelhanga indica que as
derivadas dCi/da, dCw/do e dCwdCy, sdo aproximadamente reproduzidas. Além
disso, conjectura-se que a menor concordancia desta Ultima derivada deve-se a
contribui¢do do arrasto para o momento de arfagem, a qual praticamente ndo é
levada em conta no método de painéis.

Essas semelhangas foram consideradas suficientes para os propositos do
trabalho, uma vez que a posicdo do centro aerodindmico era a principal variavel de
interesse para o estudo da modificagdo da fuselagem. Dessa maneira, partindo-se da
hipotese de que a componente de arrasto contribui pouco para 0 momento resultante
a baixos angulos de ataque, € possivel estabelecer a seguinte relagdo simples para a
posi¢do do centro aerodindmico (SCHLICHTING & TRUCKENBRODT, 1979):



dc,,

Xac _Xref :,__dC\d_ - dOL - (51)
chf - dCL dCL
do

Nessas condigdes, verifica-se que a boa correlagdo das derivadas dCy/do e
dCu/do € suficiente para comparagdes adequadas com a versio modificada da
fuselagem. Esta afirmag&o também ¢ apoiada pela hipétese de que a contribuigio do
arrasto para o momento ndo se altera significativamente com as modificagdes. Além
disso, considerando-se estes fatores e observando-se a Fig. 99, torna-se claro que a
escolha do modelo definitivo (Fig. 95) baseou-se na melhor correlagio de suas
derivadas com os valores experimentais.

Acredita-se que o ponto fraco deste tipo de modelagem ainda reside na
incerteza sobre o comportamento da provavel separagdo nas arestas agudas da
fuselagem. Se o escoamento real apresentar esteiras de vorticidade que se
desenvolvem no espago, inclusive interferindo com as asas. nenhuma afirmagio
completa poderia ser feita apenas com base nas hipéteses adotadas aqui. No entanto,
considera-se a logica utilizada, assim como a boa correlagio obtida para as

derivadas, suficiente para uma analise preliminar.




5.2 Comparacdo entre as Fuselagens Original e
Modificada

Definicio dos Modelos Geométrico e AerodinAmico. A versio modificada
apresentaria apenas um aumento de 4% do comprimento, a partir de uma posigdo
aproximadamente a metade da fuselagem. Além disso, a proa da nova fuselagem
sefia mais aguda, acrescentando outros 3% a dimensdo. Observando-se os desenhos
das duas versdes, julgou-se suficiente utilizar a mesma discretizagio em painéis
utilizada para aeronave original (Fig. 94), apenas alterando-se a posigio X de
algumas se¢Ges transversais, para alcangar o comprimento e forma finais desejados.
A Fig. 100 apresenta o resultado dessas modificagdes, comparado & geometria
original.

Observa-se (Fig. 100) que a regido traseira das duas versdes manteve-se com
forma e dimensdes idénticas. Dessa maneira, a geometria das esteiras adotadas (Fig.
95) ndo se alterou para a versdo modificada da aeronave. Apenas a malha de painéis
internos sofreu um alongamento na diregdo X, acompanhando a alteracio de

comprimento e forma da regido dianteira.

R
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FIGURA 100 - Comparagdo entre as discretizagGes de painéis para as fuselagens

original e modificada




192

Resultados. A fuselagem alongada da versdo “Paturi” foi analisada sob as
mesmas condi¢des assumidas para a versdo original, que incluiam as esteiras de
vorticidade alinhadas ao escoamento livre U € 0 mesmo ponto de referéncia para
calculo de momentos, mantido na origem do sistema de coordenadas. Apesar das
maiores dimensdes da versio modificada, os valores de Crt € Srer da fuselagem
original foram mantidos, uma vez que uma compara¢io em termos absolutos era
desejada. Os resultados obtidos s3o apresentados nas Fig. 101 a 103.

Valores médios da derivada dCy/dC. foram obtidos numericamente, com
base nos valores dos coeficientes Cy e Cy, para os angulos de ataque o = 0° e o, = 4°.
A Eq. 51 foi entdo aplicada, utilizando-se os valores de referéncia Xeer = 0 € Lyes =
3.85 m, permitindo obter as posi¢des X, estimadas para o centro aerodinimico das

fuselagens. Os resultados sdo apresentados na Tab. 1 para as duas versdes.

A Fig. 104 apresenta uma comparagdo entre os perfis laterais das duas -

fuselagens, com a posigdo X, indicada nos dois casos. Apresenta-se as distribuigdes
da razdo v/U. obtidas para as colunas de painéis imediatamente adjacentes ao plano
XZ, para ambas as faces “inferior” e “superior” das fuselagens, com o = 2°.
Finalmente, a Fig. 105 mostra representagdes para as distribui¢des de Cp,
atraves de mapas de cores, assim como linhas de corrente superficiais estimadas,

para ambas as versdes da fuselagem, a um dngulo de ataque o = 8°.
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FIGURA 101 - Curvas CL x o estimadas, fuselagens original e modificada.
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FIGURA 102 - Curvas Cy x o estimadas, fuselagens original e modificada.
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FIGURA 103 - Curvas Cy x Cy estimadas, fuselagens original e modificada.
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TABELA 8 - Valores estimados de dCy/dCy ¢ Xac, duas versdes da fuselagem.

dCp/dCy, Xac (m)

Versao Original -0.22307 0.85881
Versio Modificada -0.16968 0.65327
Variacido % (a original) 23.93% -23.93%

0.80 4

Petrel, Perfil Leteral
—=— viUoo, Superior

0.60 -

Z (m), viloo

040 7 -+ =0+ viloo, Interior

0.20 A

Xac=0.859 m
0.00 t —t t + t + t /é

-020 4+

AXac=0.206 m |
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Z (m), villoo
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;Xac= 0.653 m //
.020 4 \"\\
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FIGURA 104 - Comparagdo entre os perfis das fuselagens original e modificada,
com as posi¢des dos centros aerodinidmicos indicadas. Distribui¢des de v/U.., painéis

adjacentes ao plano XZ.
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Modificada

1.0

FIGURA 105 - Mapas de cores para as distribui¢des de Cp sobre as fuselagens

original e modificada, com linhas de corrente superficiais estimadas.

Discussdo. Na Fig. 101, verifica-se que ndo houve praticamente qualquer
alteragdo em Cp para a fuselagem modificada, indicando que provavelmente as
variagdes de area e forma tiveram pouca influéncia, pelo menos a baixos angulos de
ataque.

Por outro lado, as Fig. 102 e 103 demonstram claramente uma variagdo do
comportamento em Cy;, com uma redugdo em valores absolutos para a versdo
modificada. Na Tab. 1, verifica-se redugdo correspondente do modulo da derivada
dCw/dCy, explicada pelo avango da posigdo do centro aerodindmico X,., de 23.93%
de sua posi¢do X na fuselagem original, em diregdo a proa.

Observando-se os mapas de cores da Fig. 105 verifica-se que as distribuicdes
de pressdo nas duas versdes da fuselagem possuem caracteristicas bastante
semelhantes. No entanto, ¢ evidente que a fuselagem original sofre um decréscimo

de pressdo mais abrupto na parte superior, denotado pela maior regido avermelhada.
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Esta diferenga entre as fuselagens também pode ser percebida na Fig. 104, na qual
nota-se o gradiente mais suave da distribui¢do de velocidades v/U., na parte superior
da nova versio. E po‘ssivel que este gradiente menos adverso, causado pela menor
curvatura, favorega o desenvolvimento da camada limite e diminua a sua separagdo
na regido posterior, reduzindo o arrasto de pressao da versdo modificada.

Para as liﬁhas de corrente superficiais da Fig. 105, fazem-se necessarios
alguns comentarios importantes. O programa de visualizagdo utilizado para gérar
estas representagdes (MARTINS, 1997) aplica certas formas de interpolacdo, entre as
velocidades obtidas nos centréides dos painéis, necessarias para o processo de
integragdo que produz as linhas. No entanto, para este caso particular, sabe-se de
antemao que o comportamento do escoamento potencial deveria ser de [V| — o ao
redor das arestas da fuselagem que ndo estivessem associadas a esteiras de
vorticidade (regiGes lateral e dianteira, vide Fig. 95). De fato, uma discretizagdo
progressivamente mais refinada ao redor destas arestas deveria indicar essa
tendéncia.

Assim sendo, o tragado de linhas de corrente em regides proximas a estas
descontinuidades ndo faria sentido, dado o valor assintético das velocidades locais.
Conclui-se que as linhas de corrente apresentadas na Fig. 105 sdo, nas regides das
arestas laterais, baseadas em interpolagdes falsas.

Apesar de sua irrealidade, acredita-se que o comportamento dessas linhas
fornega indicagdes sobre a tendéncia a separagdo do escoamento. Por exemplo: as
linhas que parecem “contornar” as arestas com elevada inclinagfo relativa indicariam
que, na verdade, uma esteira de vorticidade deveria ser emitida daquela regido. Além
disso, acredita-se que as linhas sejam representativas para as outras regides da
fuselagem. As tendéncias gerais parecem bastante concisas, indicando inclusive a
curvatura do escoamento causada pela vorticidade das esteiras, nas regibes
posteriores da fuselagem. ‘

Finalmente, considera-se como conclusdo mais importante o fato de que as
diferencas entre a geometria da fuselagem original e de sua versdo alongada
provocaram variagdes significativas na posigio do centro aerodindmico, que avangou

em diregdo a proa em cerca de um quarto da posi¢do X original.
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5.3 Estudo das Configuracoes Asa-Fuselagem

A terceira e ultima etapa realizada neste estudo foi a analise e comparagdo de
configuragdes asa-fuselagem simplificadas, porém representativas, para as versoes
original e modificada da aeronave leve anfibia.

Conforme descrito nas Segdes 5.1 e 5.2, uma avaliagdo racional indicou que
as modificagdes geométricas da fuselagem provocariam alteragSes sensiveis no
escoamento ao redor deste componente, quando considerado como um corpo isolado.

Quando as asas da aeronave sio incluidas, no entanto, o problema
evidentemente torna-se diferente. Devido a sua forma favoravel e grande area
superficial, espera-se que as asas exercam uma influéncia, sobre o todo, de uma
ordem de grandeza muito maior que a fuselagem. Assim sendo, uma vez estabelecido
um modelo adequado para representar a fuselagem, restaria avaliar a que proporgao
se reduziria a influéncia de suas modificagdes, quando consideradas no todo da
aeronave, principalmente no que diz respeito a alteragio do cetro aerodinimico.

'Em segundo lugar, deveria-se avaliar o efeito das modificagSes previstas para
a envergadura e relagio de incidéncias entre as asas (Fig. 92 e 93). Conforme
mencionado anteriormente, o processo envolveria a comparagio das distribui¢des de
pressdo e circulagdo/sustentag¢do ao longo da envergadura, as quais deveriam refletir
as relagdes de interferéncia entre as asas. Além disso, a influéncia geral da jungdo

entre a asa e a fuselagem sobre o escoamento local poderia ser analisada.

Definicio do Modelo Geométrico. As Fig. 92 e 93 ilustram a complexidade
geométrica das aeronaves em estudo, que pode ser considerada bastante grande.
Tendo em vista a natureza preliminar deste trabalho, decidiu-se que a analise das
configuragdes completas, com todos os detalhes geométricos, seria desnecessaria.
Além disso, a trabalhosa elaboragio dos modelos também demandaria novas
hipoteses especiais, as quais deveriam ser testadas de alguma forma. Tais
dificuldades colocariam o esforgo necessério fora do escopo deste trabalho inicial.

A Fig. 106 apresenta os modelos em painéis que foram gerados para as
configuragdes simplificadas de asa-fuselagem das duas versdes da aeronave.

Também foram anotadas as quantidades de elementos (idénticas para as duas
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ao ao

) utilizadas para representar a metade de cada componente, com relag

versoes

plano de simetria XZ. Comparando-se com as Fig. 92 e 93, verifica-se que o corpo

do motor, o pilar de ligagdo entre a asa superior e a fuselagem e todo o conjunto de

cauda foram eliminados, por serem considerados de importancia secundaria para os

efeitos em estudo.

ORIGINAL

éis

Asa Superior:
30x14 pain

Fuselagem:

Asa Inferior:

384 paingis .

30x12 painéis

MODIFICADA

FIGURA 106 - Modelos de painéis para os conjuntos asa-fuselagem, aeronaves

original e modificada.
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Modelagem Aerodinimica do Sistema Asa-Fuselagem. Para representar a
fuselagem, utilizou-se os mesmos modelos de painéis internos e esteiras de
vorticidade descritos na Segdo 5.1 (Fig. 95). Para as asas, decidiu-se que o Modelo
A3 (Segdo 3.1) seria adequado, dadas suas boas caracteristicas gerais, confirmadas
pelos resultados de validagdo apresentados no Capitulo 4.

Para definir-se um modelo adequado para as jungdes asa-fuselagem, levou-se
em conta as observagdes da revisdo bilbliografica, colocadas na Secdo 2.5.7. Uma
vez que nenhuma sugestdo fisicamente bem justificada foi encontrada na literatura,
decidiu-se adotar um modelo que teoricamente pudesse proporcionar a maior
flexibilidade possivel para a variagdo de circulagio na direcfio transversal i
fuselagem.

Elaborou-se entdo um modelo semelhante aquele descrito por BUTTER
(1977). Na representagio resultante (Fig. 107), os painéis de dipélos do Modelo A3,
distribuidos sobre as superficies das asas (Segdo 3.1, Fig. 23) foram estendidos
internamente a fuselagem, até o plano de simetria XZ, a partir da jungdo entre as
superficies da asa e da fuselagem. Essa extensio manteria uma continuidade
geométrica com a parte externa da asa, formando uma “se¢do ficticia” interna,
subdividida num certo nimero de colunas de painéis. No bordo de fuga de cada
coluna interna, a condi¢do de Kutta seria imposta normalmente. Os elementos
pfincipais desse modelo sdo apresentados na Fig. 107 (metade com relagdo ao plano
XZ).

A esteira da se¢do externa da asa também foi estendida internamente, sendo
emitida através da superficie externa da fuselagem traseira. Nenhuma hipotese
especial foi adotada para tratar a intersecdo dessa esteira interna com ao painéis da
superficie (Fig. 107). No entanto, alguns testes preliminares indicaram que a
distribuigdo de circulag@o sobre a segdo ficticia interna manteria uma continuidade
com a parte externa, sem causar gradientes transversais abruptos, que fariam a esteira
interna interferir erraticamente com os resultados na superficie. Esse comportamento
ndo tornaria o modelo muito diferente daquele proposto por RUBBERT & SAARIS
(1975), que pressupunha arbitrariamente que a circulagio manteria-se constante

através da fuselagem e que, no entanto, produziu resultados adequados para o teste
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realizado por BRISTOW & GROSE (1978), com um conjunto asa-fuselagem

simples.

Il Extenséo de painéis internos ()

I Esteira dos painéis internos

FIGURA 107 - Extensdo interna do sistema de painéis de dipolos e esteiras, a partir

da jungdo asa-fuselagem. Vista interna (metade com relagdo ao plano XZ).

Resultados. Valores foram obtidos para os coeficientes Cy, e Cy (com relagdo
a origem do sistema de coordenadas). Os valores sdo apresentados nas Fig. 108 e
109, para os angulos de ataque a = {-2.0, 0.0, 2.0} ¢ M = 0. Para o calculo dos
coeficientes, utilizou-se como area de referéncia a somatéria das areas em planta de
ambas as asas da aeronave original, totalizando S = 14.82 m>. Como comprimento
de referéncia para Cy;, adotou-se a corda constante na envergadura e idéntica para as
duas asas, ou seja, Crer=1.01 m.

Observa-se que, tal como na comparagio entre as fuselagens, adotou-se o0s
mesmos valores de Srer € Crer para ambas as versdes da aeronave, uma vez que uma
comparac¢do em termos absolutos era desejada. Assim, assumindo-se uma referéncia

Unica, haveria a certeza de que as diferengas em coeficientes que fossem observadas
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entre as duas versdes estariam sendo causadas por variagdes de pressdo e/ou de area
superficial, e'nﬁd de referéncia. )

As Fig. 110 e 111 apresentam as distribui¢Ses de sustentagdo obtidas ao
longo das semi-envergaduras (diregdo Y) das asas das duas aeronaves, na forma da
raz&o adimensional [c/y)c(y)]/[CLCMA]. Os valores dos coeficientes de sustentagio
local c,(y) foram obtidos com base nas intensidades locais de circulagio I'(y), para o
= 2°, utilizando-se a relagdo apresentada por SCHLICHTING & TRUCKENBRODT

(1979):

e (y)ly) = 22 2

_ Embora estritamente valida apenas para superficies sustentadoras isoladas,
em condigBes linearizaveis, considerou-se que os baixos angulos de ataque e o tipo
de geometria analisada suportassem essa hipotese, sugerida pelo comportamento
linear das forgas de sustentagdo (Fig. 108). Observa-se também que a corda local é
invariante ao longo da envergadura, para as duas asas, ou seja, c(y) = CMA = 1.01
m. '

As Fig. 112 e 113 apresentam valores de Cp obtidos na regifio superior das
fuselagens, para a coluna de painéis imediatamente adjacente ao plano de simetria
XZ. ComparagGes sdo feitas com os valores obtidos para as fuselagens isoladas, para
os mesmos pain€is correspondentes. Como referéncias, os perfis laterais das
fuselagens foram plotados simultaneamente, assim como as se¢des das asas mais
proximas ao plano XZ.

As Fig. 114 e 115 apresentam, na forma de mapas de cores, as distribuigdes
de Cr obtidas sobre as configuragdes asa-fuselagem, para as aeronaves original e
modificada. Como feito anteriormente, linhas de corrente superficiais também sdo
ilustradas, fornecendo um panorama geral do comportamento do escoamento em

cada caso.
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FIGURA 108 - Curvas Cp x o, configuragdes asa-fuselagem original e modificada.
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FIGURA 109 - Curvas Cy x Cy, configuragGes asa-fuselagem original e modificada

(momento com relagdo 4 origem do sistema de coordenadas).
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FIGURA 112 - Distribui¢des de Cp na parte superior da fuselagem da aeronave

original, isolada e na presenga das asas (valores para os painéis adjacentes a XZ).
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FIGURA 113 - Distribui¢ées de Cp na parte superior da fuselagem da aeronave

modificada, isolada e na presenca das asas (valores para os painéis adjacentes a X7).



FIGURA 114 - Mapa de cores para a distribuigdo de Cp sobre o conjunto asa-

fuselagem da aeronave original, com linhas de corrente superficiais estimadas

(metade com relagdo ao plano XZ).
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FIGURA 115 - Mapa de cores para a distribuigdo de Cp sobre o conjunto asa-

fuselagem da aeronave modificada, com linhas de corrente superficiais estimadas

(metade com relagdo ao plano XZ).
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Discussio dos Resultados. Na Fig. 108, observa-se que maiores valores
absolutos de C; foram obtidos pa;a a aeronave modificada. Tal resultado era
esperado, uma vez que esta‘ versdo apresenta uma area alar cerca de 12% maior que a
original. No entanto, nota-se que as declividades das curvas C; x o sio muito
semelhantes, indicando pequena variagio em dCr/da entre as duas versdes.

A Fig. 109 demonstra claramente que as declividades das curvas Cy x Cy, sdo
praticamente idénticas para as duas aeronaves, indicando que a derivada dCy/dCy. é a
mesma para os dois casos. Assim, com base na Eq. 51, é possivel afirmar que a
posi¢do do centro aerodindmico ndo se modificou entre as duas versdes da
aeronave, apesar do aumento de comprimento da fuselagem dianteira. Obviamente, a
afirma¢do de invaridncia do centro aerodindmico pode ser feita apenas para as
configuragdes asa-fuselagem estudadas aqui, uma vez que a geometria real é muito
mais complexa, com outros componentes envolvidos. No entanto, acredita-se que os
resultados obtidos eliminam a possibilidade de perda de margem estatica devido as
modifica¢des da fuselagem.

Na Fig. 110 observa-se que, dado um certo valor de Cy, a asa inferior da
aeronave original alcanca valores de sustentagdo bem maiores que a asa superior, nas
regides proximas 4 raiz da asa (menores valores de Y). Além disso, observa-se que
os maiores valores de c/(y) da asa superior concentram-se numa regiéo ao redor de Y
=2.75m.

Concluiu-se que, se as relagdes entre as duas asas mantivessem
aproximadamente essa forma para &ngulos de ataque elevados (conforme sugerido
por ABBOTT & VON DOENHOFF, 1959), a asa inferior provavelmente alcangaria
seu limite maximo (Cinax) antes da superior, sofrendo separagio de camada limite.
Para valores de o ainda maiores, o processo ocorreria também para a asa superior, ao
redor da posi¢do Y =2.75 m, ou seja, exatamente sobre os ailerons da aeronave (vide
Fig. 92). Dessa forma, a aeronave provavelmente apresentaria problemas de controle
de rolamento durante a manobra de estol.

Estas estimativas, embora baseadas em algumas hipoteses ndo verificiveis,
fornecem uma explicagdo logica que coincide com o comportamento real da
aeronave, observado em voos de teste. Nas estimativas anteriores de MARTINS

(1995), estas tendéncias gerais também foram previstas, com um método de malhas
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de vortice. No entanto, observou-se que menores valores de c(y) foram estimados
para a regido da raiz da asa inferior, uma vez que o método usado nio levava em
conta os efeitos de deslocamento causados pela fuselagem (“efeito 20”, HOERNER,
1975). Este fato exemplifica a maior capacidade inerente dos método de painéis neste
caso.

Na Fig. 111, é possivel observar os efeitos causados pelas modificacdes sobre
as distribuigGes de sustentagdo da nova versdo da aeronave. Em primeiro lugar, a
equalizagdo entre as incidéncias das asas diminui os valores méximos de c(y), junto
araiz da asa inferior. Em seguida, observa-se que a nova envergadura da asa inferior
deve reposicionar e diminuir o vortice de sua ponta. A influéncia diminuida alivia a
distribui¢do da asa superior, que passa a apresentar maiores valores de c(y) ao redor
de Y = 2.0 m. Recentes ensaios em v6o com a nova versio da aeronave indicam que
o comportamento em estol melhorou significativamente com as modificagdes.

As Fig. 112 e 113 denotam alguns dos efeitos causados pela presenga das
asas sobre a fuselagem. Observa-se que, para as duas versdes da aeronave, os valores
de Cp indicam uma diminuigdo repentina das pressdes na regido superior da
aeronave. Estas variagdes devem ser causadas em parte pela circulagdo das asas, em
parte pelo efeito “venturi” causado pela configuragdo biplano. Por outro lado, as
variag3es repentinas de pressdo correspondem a repetidos gradientes acentuados, que
poderiam prejudicar o desenvolvimento da camada limite.

Finalmente, as Fig. 114 e 115 sugerem que a visualizagio de pressdes por
cores, sob a escala de valores escolhida, ndo permite verificar grandes diferencas
entre as duas versdes da aeronave (tais como, por exemplo, as variagdes indicadas
nas Fig. 112 e 113). A configuragdo geral das distribuigdes nos dois casos é muito
parecida, sendo fisicamente concisa com alguns comportamentos esperados, tais
como as maiores pressdes na regiio de estagnagdo da proa e do para brisa, e a
transmisséo de pressdes da asa para a superficie da fuselagem, na regido da jungdo.
As linhas de corrente estimadas aparentemente representam o escoamento geral,

incluindo as diregdes ao redor da jungdo asa-fuselagem.
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5.4 ConsideracOes Finais sobre o Estudo de Aplicacdao

A aplicagdo do método de painéis implementado neste trabalho indicou que -
resultados fisicamente concisos podem ser obtidos, numa situagdo de aplicagiio a um
problema pratico. Embora ndo houvessem dados quantitativos disponiveis para
comparagdo, verificou-se que o método indicou a mesmas tendéncias previstas em
estimativas anteriores (MARTINS, 1995). Além disso, verificou-se que sua
cé}acidade de representagdo tridimensional nitidamente superou os métodos
utilizados anteriormente em varios pontos.

A elaboragio de um modelo adequado para a fuselagem da aeronave (Segio
5.1) fo1 um exemplo ilustrativo da complementagdo mutua que pode ser utilizada ao
associar-se meétodos experimentais e tedricos. Conforme revisado em varios
exemplos, na Segdo 2.6, esse tipo de técnica combinada € bastante utilizada com
metodos de painéis, em aplicagdes industriais € em pesquisa.

Finalmente, ¢ importante destacar novamente que o estudo apresentado
apenas representa um primeiro passo para uma possivel extensdo da avalia¢do das
modificagdes da aeronave. Varios problemas foram considerados fora do escopo
deste trabalho, tais como a complexidade da aeronave completa e até mesmo
avaliagdes de arrasto induzido. No entanto, os resultados obtidos foram considerados

uma base solida para desenvolvimentos futuros.
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6 CONCLUSAO

Acredita-se que a realizagdo deste trabalho cumpriu os principais objetivos
inicialmente estabelecidos (Capitulo 1), dentro do escopo adequado a um trabalho de
Mestrado.

Os varios pontos do estudo realizado demonstraram que a proposta basica do
trabalho era viavel, ou seja, foi possivel reunir uma revisdo bibliografica, um estudo
de implementagdo e um estudo de aplicagdo pratica, num Unico trabatho sobre
métodos de painéis. Observou-se que esta abordagem permitiu uma visdo unificada
do assunto, uma vez que foi possivel identificar e analisar as diversas interagdes que
se estabeleceram, naturalmente, entre as diferentes etapas da pesquisa.

Para facilitar a visualizagdo geral resultados obtidos, considerou-se adequado

colocar observagdes em separado para as principais etapas deste trabalho.

Revisio Bibliografica (Cap. 2). No tocante a revisdo, a verificagio mais
evidente foi a grande extensdo do assunto estudado. Embora todos os trabalhos
encontrados na area tenham sido incluidos e analisados, verificou-se a existéncia de
muitos outros titulos, aos quais ndo se teve acesso por diferentes motivos. De
qualquer maneira, tornou-se evidente que a abordagem detalhada de todos esses
trabalhos seria um esforgo impossivel e desnecessario para o presente escopo. No
entanto, a grande extensio do assunto € um reflexo direto da importincia dos
métodos de painéis e de sua utilizagio ao longo das ultimas trés décadas.

O estudo do desenvolvimento histérico dos métodos de painéis indicou que,
na maioria das situagdes, os principais fatores determinantes do sucesso de um certo
método sdo sua flexibilidade e sua confiabilidade para utilizagSes praticas, cuja
importdncia muitas vezes supera as possiveis vantagens tedricas inerentes a uma ou
outra abordagem. Um exemplo deste fato foi o recente retorno as formulagdes de
ordem reduzida (Seg¢do 2.4.3), cujo custo computacional mais baixo e maior
praticidade tém sido favorecidos, em lugar de formulagdes mais complexas.

A realizagdo da revisdo bibliografica também trouxe um beneficio indireto, o

qual ndo havia sido previsto completamente de inicio: a localiza¢@o das hipoteses dos
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métodos de painéis dentro da Mecanica dos Fluidos como um todo exigiu que fossem
realizados estudos sobre aspectos mais profundos dessa ciéncia. Por exemplo, a
avaliagdo da capacidade desses métodos para analisar corpos genéricos (Segdo 2.5.6)
exigiu, antes de mais nada, um maior entendimento do tipo de escoamento real que
poderia estar envolvido nesses casos. Acredita-se que esta maior abrangéncia tenha

se tornado uma contribuigdo importante deste trabaiho.

Implementaciio e Valida¢iio de um Método de Painéis (Cap. 3 e 4). O
sucesso da implementagdio do método de painéis foi atribuido, principalmente, a
visdo possibilitada com a revisio bibliografica. Dessa forma, as caracteristicas do
método puderzim ser escolhidas ndo devido a limitacﬁé de opgdes conhecidas, mas
sim tendo-se em mente muitas outras alternativas due seriam possiveis. Essa visdo
também possibilitou uma melhor analise dos resultados usados para validar o
método, confirmando diversas tendéncias observadas pelos varios autores.

Dentre as formas de modelagem que foram implementadas, foi possivel
identificar certas vantagens e desvantagens relativas, fossem elas reais ou em
potencial. A inadequagdo pratica -do Modelo B, com dipdlos sob condigdo de |
Neumann (Capitulo 3), foi éomprovadé mesmo para escoamentos com circulagdo
nula (Segdes 4.2 € 4.4.1). Assim, concluiu-se que sua utilizagdo em aplicagdes reais
torna-se pouco recomendavel, principalmente em face da robustez numérica
apresentada pelo Modelo A, de fontes superficiais. Acredita-se que esta comparagio
de modelos contribuiu para responder algumas das questdes, levantadas na revisdo
bibliografica, a respeito dos méritos relativos dos dois modelos. ,

Com respeito aos - “sub-modelos” para escoamentos com circulagio do
Modelo A (Al, A2 e A3, Capitulo 3), foram concluidos Vérios pontos interessantes,
que, acredita-se, contribuem para a pesquisa na area.. Em primeird lugar, verificou-se
que a pofencialmente maior flexibilidade numérica do Modelo Al, com painé€is
internos de dipolos sob condigdo de Neumann, ndio representou vantagem
significativa sobre os Modelos A2 e A3, com distribuigdo de intensidades p pré
fixada, pelo menos para os casos de teste realizados. Essa vanfagem em potencial néo
se manifestou mesmo para um caso de escoamento fortemente tridimensional, a asa e-

duplo-delta (Segio 4.3.3). Outra contribuigio interessanfe' foi a realizagdo de testes
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com o Modelo A3 (HESS. 1975), em comparagio aqueles com dipélos internos Al e

A2, dentro de uma seqiiéncia padronizada de ensaios (SYSTMA et al, 1978). Estes
testes demostraram, por exemplo, a maior robustez do Modelo A3 para superficies

sustentadoras com aerofdlios de espessura reduzida.

Aplicacio do Método de Painéis.lmpl'ementa'do (Cap. 5). A aplicagdo do
método implementado num estudo de caso, em aeronautica, ilustrou as capacidades
gerais dos métodos de painéis em situagdes praticas. Embora o estudo apresentado
nunca pudesse ter pretensdes de ser compléto ou definitivo, com relagéio ao problema
em analise, observa-se que o mesmo possui varios dos elementos tipicos encontrados
em exemplos apresentados por outros autores. Entre estes pontos comuns, € possivel
citar a utilizagdo conjunta de métodos de painéis e resultados experimentais (Segéo
6.1), além da capacidade de comparac¢do entre duas propostas em termos relativos,
mesmo que os valores absolutos ndo fossem exatos (Segdes 6.2 € 6.3).

Estes elementos similares ndo foram introduzidos de maneira premeditada,
uma vez que ocorreram naturalmente ao longo do processo. Dessa forma, guardando-
se as devidas proporgdes de abrangéncia e complexidade, acredita-se que o estudo
apresentado teria todos os elementos necessarios para figurar entre os exemplos de

aplicagéo apresentados por outros autores, tais como aqueles revisados na Segédo 2.6.

Com base em algumas deficiéncias e possibilidades verificadas no presente
trabalho, foram propostas algumas alternativas e sugestdes para trabalhos futuros.

Estas podem ser colocadas nos seguintes topicos:

(a) Implementagdo de um método com outra(s) formulagdo(des), que poderia ser
validado usando-se os mesmos testes apresentados no Capitulo 4. Talvez uma
op¢do lbégica seria um método utilizando painéis de dipolos sob condigdo de
Dirichlet (Se¢do 2.5.1.2), que é uma formulagio que tem encontrado grande
aceitagdo recentemente. Tendo em vista as varias divergéncias existentes, entre
alguns autores, quanto as vantagens relativas entre essa formulagdo. e aquelas
utilizadas neste trabalho (fontes/Neumann e dipélos/Neumann), tal estudo

formaria uma interessante comparagao.
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(b) Adogdo de técnicas para aumentar a capacidade basica do método implementado,
tais como corregdes para camada limite (Segdo 2.5.9), determinagdo da forma de
esteiras de vorticidade, através de métodos de relaxamento iterativo (Segfio 2.5.5)
e conversdo do método basico para tratar escoamentos ndo estacionarios.
Observou-se a implementa¢do dessas tecnicas seria relativamente pouco
trabalhosa, e que as mesmas poderiam ter utilizagdo imediata, por exemplo, em

_estudos de aplicagdo, tais como aquele apresentado no Capitulo 5.

Extensdo do estudo de aplicag@o, sobre as modificagées de uma aeronave leve, de
capacidade anfibia. (Capitulo 5). Essa ampliacdo das analises poderia incluir, por
exemplo, uma modelagem mais adequada para representar o escoamento ao redor
da fuselagem da aeronave, assim como avaliagdes mais profundas, tais como a das

variagdes esperadas para o arrasto induzido.

Para finalizar a apresentagdo deste trabalho, conclui-se que sua realizagdo
permitiu avaliar intimamente os fundamentos dos métodos de painéis, seu
desenvolvimento historico, suas variagdes e suas capacidades gerais. Todos esses
aspectos forneceram indica¢des para explicar o sucesso obtido com a utilizagdo
destes métodos em uma grande diversidade de aplica¢Bes, para diversos tipos de

problemas aerodinamicos.
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