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Angulo de incidéncia do escoamento no plano x, y no caso
bidimensional e no plano x,z no caso tridimensional, conhecido como
angulo de ataque.

Angulo de sustentacio nula do perfil.

Angulo de incidéncia do escoamento no plano x, y, s6 existindo no

caso tridimensional, conhecido como angulo de derrapagem; angulo
entre o centro do painel i € os nds do painel j.
Espessura da camada limite.

Espessura de deslocamento.
Espessura de momentum.

Espessura de energia.

Circulagao.

Intensidade dos vortices

Funcao Potencial, os subscritos referem-se ao escoamento nao
perturbado, fontes e vortices respectivamente.

Adimensional utilizado na solu¢do da camada limite, afilamento.
Viscosidade Dindmica.

Fator de dissipacao.

Densidade do fluido.

Angulo formado por 7 e a horizontal ou o sistema de coordenadas
local, dependendo da formulacao de método dos painéis a que se refere.

Tensdo de cisalhamento no fluido e na parede respectivamente.
Sistema de coordenadas local, sendo & tangente e 7 normal a
superficie.

Velocidade angular de manobra.

Alongamento.
Indices de que identificam os painéis.
Corda do perfil aerodinamico.

Coeficiente de dissipagao.
Coeficiente de arrasto.
Coeficiente de arrasto induzido.
Coeficiente de atrito.
Coeficiente de sustentacao.

Coeficiente de Pressao
Arrasto.

Arrasto Induzido.
Forca.




IX

Aceleracao gravitacional, campo gravitacional nas dire¢des x, y,z

8,8.-8,-8: .
respectivamente.

i,j Indice dos elementos de uma matriz ou vetor

H, Fator de forma da espessura de deslocamento.

Hs, Fator de forma da espessura de energia.

K Fator de amortecimento.

L Sustentacao.

n Normal do painel.

p Pressdo; velocidade angular de rolamento.

q Velocidade angular de arfagem; intensidade das fontes.

0 Vazdo volumétrica dentro da camada limite.

é Velocidade induzida por cada segmento de vortice.
Velocidade angular de guinada; vetor entre o ponto de controle € o

r ponto onde estd sendo calculada a velocidade induzida.
Numero de Reynolds, baseado nas dimensdes caracteristicas , ¢,0, €

Re, Re 5 Re, )
& respectivamente.

S Distancia percorrida sobre a superficie do perfil.

t Tempo.

u,v,w Campo de velocidade nas diregdes x, y,z respectivamente.

X,z Sistema de coordenadas globais.

vV, Velocidade na fronteira da camada limite.

V. Velocidade do escoamento ndo perturbado.

v, Velocidade tangente nos pontos de controle.




RESUMO

Este trabalho apresenta o desenvolvimento e a implementacao
computacional de um procedimento numérico para a estimativa das caracteristicas
aerodinamicas de perfis e conjuntos asa-empenagens em regime subsonico. O
procedimento bidimensional ¢ baseado no M¢étodo dos Painéis utilizando modelos
empiricos de camada limite. O procedimento tridimensional ¢ baseado no Método de
Vortex-Lattice, porém, sua formulacdo permite a predicdo das caracteristicas
aerodinamicas de maneira nao linear, abaixo e acima do estol, através da utilizagdo das
caracteristicas bidimensionais dos perfis da asa e da empenagem e em condi¢des
assimétricas de voo. Foi incluido ainda modelos de esteira livre ¢ medi¢do de arrasto
induzido através da variacdo de Momemtum. Através da comparacdo com outros
softwares similares e com resultados experimentais sdo demonstradas suas vantagens,
confiabilidade e flexibilidade. Este procedimento se mostrou altamente recomendavel
para a soluc¢dao dos problemas tipicos em projeto de aeronaves subsonicas, suprindo as
necessidades desde as fases iniciais até fases mais avangadas de projeto, podendo ser
utilizado inclusive para otimizacdo e simulacdo de vdo, devido ao baixo custo

computacional necessario.
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ABSTRACT

This work presents the development and computer implementation of a
numeric procedure for estimation of aerodynamic characteristics of wing-tail groups in
subsonic environments. The bi-dimensional procedure is based on the Panel Method
using empirical models of boundary layers. The tri-dimensional procedure is based on
the Vortex-Lattice Method; however, its formulation permits the prediction of the
aerodynamic characteristics in a non-linear way, below and above the stall, through the
utilization of the bi-dimensional airfoil characteristics that composes the wing and tail
and in non-symmetrical flight conditions. It’s also included a free wake model and
induced drag measurement through the Momentum variation. Through the comparison
with similar others softwares and experimental results is demonstrated its advantages,
trustworthiness and flexibility. This procedure was showed as highly recommendable
for the solution of the typical problems in project of subsonic aircrafts, supplying the
necessities since the initial phases until more advanced phases of project, being able
also to be used for optimization and flight simulation, due to the necessary low

computational cost.




1 INTRODUCAO

Sabe-se que o desempenho e as caracteristicas de voo de uma aeronave sao
bastante afetados pelo seu projeto aerodindmico, o qual pode ser feito, atualmente, com
o auxilio de diversas ferramentas. Dentre as principais, podem-se ser citados os ensaios
em tinel de vento e as simulagdes computacionais, mais conhecidas como CFD
(Computational Fluid Dynamics).

Os testes em tineis de vento podem apresentar maior confiabilidade nos
resultados em relacdo aos métodos numéricos, entretanto, ainda sdo procedimentos
demorados, com custos bastante elevados e também possuem uma série de erros e
incertezas associados ao experimento que devem ser estudados com cautela. J4 os
métodos computacionais permitem andlises mais rapidas e com custos inferiores,
sobretudo devido ao aumento da capacidade de processamento que se observou nas
ultimas décadas. Para efeito comparativo, um método de calculo aerodinamico
relativamente simples, levava cerca de um dia inteiro de processamento na década de
1950 (Ganer e Bryant, 1952), enquanto que nos dias atuais esse mesmo calculo ¢ feito
em milésimos de segundo, justificando assim a rdpida expansdo da utilizagcdo de
simulagdes computacionais.

No entanto, vale ressaltar que, devido a complexidade fisica envolvida no
escoamento, os métodos numéricos em dinamica de fluidos se referem normalmente a
fenomenos especificos e, em geral, ndo apresentam resultados completamente fieis a
realidade, podendo existir uma discrepancia que pode variar de sutil ao absurdo,
cabendo ao programador e ao usudrio a validagdo do resultado baseado em
experimentos similares anteriores, no bom senso € na coeréncia fisica envolvida. Ainda
devido a complexidade fisica, o tempo gasto com o processamento do modelo numérico
regente pode variar de milésimos de segundos até dias ou semanas, dependendo do nivel
de detalhamento do modelo e da precisao desejada.

Particularmente, para o projeto aerodindmico de uma aeronave, ¢ desejavel
que se tenham, de acordo com a conveniéncia, diferentes niveis de detalhamento do
modelo para cada uma das etapas especificas do projeto.

Nas etapas iniciais de concep¢ao e projeto onde diversas configuracdes de

asas e empenagens sdo avaliadas, ¢ interessante a obtencao dos resultados de maneira




rapida, visando uma boa precisdo no calculo das forcas aerodinamicas resultantes
(sustentacdo e arrasto), sem necessidade de se conhecer em detalhes todo o campo do
escoamento.

Nas etapas finais de projeto, onde j4 foi estabelecida a configuracdo basica
da aeronave e se deseja fazer ajustes finos em sua configuragdo, pode ser necessaria a
utilizacdo de um modelo matematico mais complexo que, apesar de demandar um
grande tempo de processamento, fornece informacdes mais detalhadas de todo o campo
do escoamento.

Ja& nas etapas de simulacdo de vOo, onde também ndo € necessario um
grande detalhamento dos resultados, mas o volume de informagdes ¢ elevado (tabelas
multidimensionais dos coeficientes aerodinamicos em funcao dos angulos de incidéncia
do escoamento e velocidades angulares da aeronave e atitude), o método de geracdo das
caracteristicas aerodinamicas de voo deve ser o mais rapido possivel, sendo desejavel

até mesmo um procedimento de calculo em tempo real.

1.1 Objetivos e Justificativas

Tendo em vista as necessidades das etapas de concepgdo, projeto e
simulacao de voo de aeronaves leves, o objetivo deste trabalho ¢ o desenvolvimento de
um método de calculo aerodindmico rapido, robusto e flexivel, que permita niveis de
detalhamento, velocidades de processamento, precisdo de resultados e condigdes de
contorno, compativeis com os requisitos de cada uma das etapas do desenvolvimento
aeronautico.

Este trabalho se justifica pela necessidade da sociedade cientifica brasileira
ter uma ferramenta desenvolvida no pais, portanto com c6digo aberto aos pesquisadores
brasileiros, que possa ser utilizada nas fases de concepgao, projeto e simulagdo de voo
de aeronaves leves subsonicas.

Recentemente, tem-se observado ainda que, varios grupos de pesquisas
relacionados ao desenvolvimento de aeronaves ndo tripuladas auténomas (UAV) estdo
utilizando softwares estrangeiros da década de 1970 ou, at¢é mesmo codigos mais
recentes, porém com documentacdo falha e problemas de programacao, para o

desenvolvimento dos modelos aerodindmicos necessarios para o projeto dos sistemas de




controle. Com este trabalho, espera-se oferecer a estes pesquisadores uma alternativa

mais eficaz e robusta.

assuntos:

1.2 Organizacao do Texto

Nos capitulos que se seguem neste trabalho serdo apresentados os seguintes

No capitulo 2 serdo apresentadas e discutidas as principais metodologias
utilizadas em aerodindmica computacional que visam suprir as
necessidades de projeto de aeronaves, possibilitando assim a escolha das
metodologias mais adequadas para a realizacdo deste trabalho.

No capitulo 3 as metodologias eleitas como sendo as mais adequadas ao
trabalho proposto serdo discutidas detalhadamente, formando assim todo
0 equacionamento necessario para a solucao do problema.

No capitulo 4 serdo discutidas brevemente as necessidades
computacionais para implementacao do software e sera determinada da
linguagem de programagao a ser utilizada.

No capitulo 5 serdo apresentados e discutidos os resultados obtidos com
o software implementado.

No Capitulo 6 serdo apresentadas as conclusdes e realizados os
comentarios finais sobre o software implementado e a metodologia
utilizada.

No Capitulo 7 serdo apresentados sugestdes para trabalhos futuros.




2 REVISAO BILIOGRAFICA

2.1 Introducao

Segundo White (1999), as equacdes que regem o escoamento de um fluido
newtoniano, com densidade e viscosidade constantes, sdo conhecidas como Equacdes de
Navier-Stokes (equacdo 2.1), assim chamadas em homenagem a Claude-Louis Navier' e

Sir George G. Stokes’, aos quais se atribui o crédito por té-las deduzido.

op o’'u 0'u ou ou Ou Ou ou
S+ |=p| —Fu—+v—+w—
ox ox~ oy° Oz ot ox Oy 0z

op o’v ov 0% ov. oOv 0v ov
—2+—2+—2 = +
oy ox~ oy° 0Oz
op o’w 'w O’w ow ow Ow ow
St |=p| —Hu—+V—+Ww—
0z ox~ oy oz

2.1

Nestas equacdes p denota a densidade do fluido, x,y,z o sistema de
coordenadas, g .,g,,g., 0 campo gravitacional nas dire¢des x,y,z respectivamente,

p a pressdo, u a viscosidade dindmica do fluido, u,v,w as velocidades do escoamento
nas dire¢des x, y,z respectivamente € ¢ o tempo.

No entanto, as equagdes de Navier-Stokes sdo bastante complexas de serem
resolvidas, principalmente em geometrias arbitrarias e onde os efeitos viscosos sdo
intensos. Uma alternativa para esse problema foi proposta por Ludwig Prandtl® que
através da sua teoria conhecida como camada limite, sugere que o campo de escoamento
possa ser dividido em duas regides distintas, conforme mostrado na Figura 2-1, que

podem ser resolvidas separadamente (White, 1999):

! Claude-Louis Navier (1785 — 1836) nasceu em Paris, e formou-se em engenharia civil. Apesar de nio
ser sua area de atuagdo, sua mais importante contribui¢do foi a deducao da equacao que leva seu nome.

? Sir. George Stokes (1819 - 1903) nasceu na Irlanda e formou-se em matemética. Proporcionou diversas
contribuigdes na area da fisica, optica e da dinamica de fluidos.

3 Ludwig Prandtl (1875-1953) nasceu na Alemanha em 1875, e é conhecido como o pai da aerodinamica
moderna devido a suas importantes contribui¢des, que entre as diversas destacam-se a teoria da camada
limite e a teoria da linha sustentadora.




e Regido viscosa: Uma regido proxima ao corpo, na qual as forgas viscosas
governam o escoamento (1 #0).
e Regido potencial: Uma regido afastada do corpo, na qual as forgas

inerciais governam o escoamento (=~ 0).

Fluido Ideal
Regido Poténcial
— Regido Viscosa
U y A LL#0
_., N %
= |

Figura 2-1 Formulac¢io de camada limite proposta por Prandtl

As equagdes que regem a regido potencial do escoamento sdo conhecidas
como equacgdes de Euler, que podem ser obtidas através da equagdo de Navier-Stokes

desconsiderando-se o termo viscoso conforme mostrado na equagdo 2.2 (White, 1999).
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Ou em notagao vetorial:

- dv .

pg—-Vp=p— 23
dt

No entanto, em aerodindmica computacional subsonica, uma forma mais

pratica para a solucdo da regido potencial do escoamento pode ser feita considerando o

* Leonhard Euler (1707- 1783) nasceu na Suica, e é considerado o maior matemético do século dezoito, e
entre suas contribui¢des destacam-se além da area de dindmica de fluidos ¢ mecanica, importantes

notagdes e solugdes matematicas.




fluido como sendo incompressivel e irrotacional, levando a equag¢dao conhecida como

equacdo de Laplace’ conforme mostrado na equagdo 2.4 (White, 1999).

2 2 2
e e 24
ox~ oy- oz

Onde ¢ ¢ chamada funcao potencial, de tal forma que:

__ % _ 0  _ 09 25

Ox oy 0z

Sendo u, v e w a velocidade do escoamento nas diregdes x, y e z

respectivamente.

Ja a regido viscosa do escoamento ¢ mais complexa de ser solucionada,
sendo que em geral, ndo ¢ usado em aerodinamica computacional um modelo teérico, e
sim um modelo empirico, ou semi-empirico, baseado em medi¢des experimentais,
utilizando a solu¢do do escoamento potencial como condi¢ao de contorno.

Além da separacao do escoamento em potencial e viscoso, uma segunda
distincdo bastante usual em aerodindmica, sobretudo no calculo de superficies
sustentadoras como asas e empenagens, consiste em distinguir o escoamento em func¢ao
da sua geometria:

e Escoamento Bidimensional: E o escoamento que ocorre em torno do
perfil aerodindmico da asa, desconsiderando o fluxo de massa na direcao
da envergadura. Pode ser interpretado também como o escoamento que
ocorre em cada sessdo de uma asa com envergadura infinita, ndo
possuindo efeitos tridimensionais associados as pontas de asa.

e Escoamento Tridimensional: E o escoamento que ocorre em torno de
uma asa finita, onde surgem diversos efeitos associados com o término

das superficies sustentadoras.

> Pierre Simon Laplace (1749-1827), nasceu na Normandia atuando nas areas matematica, astronomia e
fisica. Além da Equagdo de Laplace, apresentada nesse texto, outro famoso trabalho ¢ sua transformada,
para solucdo de equagdes diferenciais.




Para o projeto de aeronaves se faz frequentemente uso destas distingoes,
aproveitando informagdes obtidas através de condigdes ou modelos bidimensionais para

calcular ou estimar os fendmenos que ocorrem em condig¢des tridimensionais.

2.2 Escoamento Bidimensional

Um resumo do desenvolvimento do escoamento sobre um perfil

aerodinamico, do ponto de vista bidimensional, pode ser visto na Figura 2-2.

g Linhas de corrente

/ﬁ:’//; _____ CLT _ Camada Limite

: © T Esteiraviscosa
Ponto de estagnagao CLL™ T ~~a____ g wzzto

6 - Espessura da camada Limite
—_— CLL - Camada limite laminar
CLT - Camada limite turbulenta
T - Transicao
S - Ponto de separagao

Figura 2-2 Desenvolvimento do escoamento sobre um perfil aerodinamico

Segundo Drela e Giles (1987), e conforme ja foi dito anteriormente, a
grande variedade de procedimentos para célculo de perfis aerodindmicos pode ser
dividida em:

e Algoritmos que resolvem o escoamento completo (equacdes de Navier-

Stokes)
e Algoritmos que resolvem separadamente as regides viscosas € potenciais
(baseados na teoria de camada limite).

Em seu trabalho Drela e Giles (1987) afirmam também que os métodos
baseados nas equacgdes de Navier-Stokes sdo muito mais lentos sem apresentar
vantagens na precisdo dos resultados em relagdo aos métodos que resolvem
separadamente as regides viscosas e potenciais. Por esta razdo, tem sido consenso que
os métodos que resolvem separadamente as regides viscosas € potenciais sao mais

adequados para andlise bidimensional de perfis aerodindmicos.




J4

Neste ponto ¢ importante lembrar que o a possibilidade da utilizagdo do
conceito € modelos de camada limite deve-se ao alto nimero de Reynolds associado ao
escoamento em torno dos perfis aerodindmicos, pois caso ocorra descolamento do
escoamento, o conceito de camada limite nao faz mais sentido.

Particularmente, também tem sido consenso que a utilizagdo de métodos de
elementos de contorno (Método dos Painéis) para a solugcdo da regido potencial do
escoamento traz resultados precisos e confidveis. No entanto, para a solug¢do da regido
viscosa e sua interagdo com a regido potencial, ainda existem questionamentos a
respeito da melhor metodologia a ser utilizada.

Segundo Moran (1984), a solugdo da camada limite sobre um perfil
aerodinamico pode ser feita através de duas formulacdes:

e Formulagdo diferencial: as equagdes simplificadas de Navier-Stokes para
camada limite sdo resolvidas através de técnicas numeéricas, cCOmo
diferencas finitas, resultando num perfil de velocidades detalhado dentro
da camada limite, tanto na direcdo tangente a superficie quanto na
direcdo normal.

e Formulacdo integral: as equagdes simplificadas de Navier-Stokes sao
resolvidas com o auxilio de perfis de camada limite pré-estabelecidos,
obtidos, em geral, a partir de informagdes experimentais, ou seja, a
camada limite ¢é resolvida numericamente somente na dire¢ao tangente a
superficie, ¢ na direcdo normal a superficie sao usados perfis de
velocidades empiricos.

Moran afirma que os métodos integrais possuem solugdo mais simples, sdo
mais rapidos e com boa precisdo, devendo ser a primeira escolha para analise de
escoamentos em perfis aerodindmicos. Apenas nos casos de escoamentos
tridimensionais ou em casos onde os métodos integrais ndo se mostrem apropriados, a
forma diferencial de camada limite deve ser utilizada.

Segundo Dini, Coiro e Tangler (1992) as relagdes existentes entre as
solugdes da regido viscosa e potencial do escoamento podem ser divididas em:

e Interacdo Fraca: também conhecida como método direto, onde primeiro

calcula-se a regidao potencial do escoamento e depois a regido viscosa €




calculada separadamente, utilizando como condi¢cdo de contorno os
resultados potenciais.

e Interacdo Forte: onde as formulagdes para a regido potencial e viscosa do
escoamento sdo resolvidas simultaneamente, permitindo que uma regiao
influencie nos resultados da outra, e essa intera¢do ocorre até convergir
para um resultado que satisfaga ambas as formulagdes (viscosa e

potencial).

2.2.1 Regiao Potencial do Escoamento

Conforme dito anteriormente, a técnica mais comum em aerodinamica
computacional para o célculo da regido potencial de perfis aerodinamicos ¢ o método
dos painéis.

Trata-se de um M¢étodo de Elementos de Contorno, que teve seu
desenvolvimento fortemente impulsionado com o trabalho de Hess e Smith (1966) e que
hoje possui diversas variagcdes na busca de uma maior robustez e maior velocidade de
solucdo.

A formulagdo bidimensional do método dos painéis consiste em resolver a
equacdo de Laplace (equacdo 2.4) na sua forma bidimensional (equacdo 2.6) através da
superposi¢do de escoamentos elementares (singularidades) distribuidos ao longo da
superficie do corpo. Essa caracteristica que torna o método rapido, pois ndo é necessario

discretizar e resolver todo o dominio do escoamento.

I

=0 2.6
ox* oy’

Onde ¢ denota o potencial de velocidades.

Os escoamentos clementares utilizados na formulagdo do Método dos
Painéis podem ser fontes, vortices ou dipolos, com intensidades unicas que, quando
combinadas, atendem as condig¢des de contorno pré-estabelecidas de impermeabilidade

(velocidade normal a superficie do corpo nula) ¢ Condigdo de Kutta® (velocidades no

6 Martin Wilhelm Kutta (1867-1944), nasceu na Alemanha, tendo realizado importantes contribui¢des na
area de aerodindmica com suas teorias de perfis, ¢ na area da matematica com seu método de solugdo de
equacdes diferencias.
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bordo de fuga iguais e finitas tanto no extradorso quanto no intradorso, para que o

escoamento deixe o corpo suavemente, conforme mostrado na Figura 2-3).

Figura 2-3 Condicao de Kutta

O problema final a ser resolvido ¢ um sistema de equagdes lineares

conforme a equagdo 2.7.

[4]x{a) = {8} 27

Onde [4] denota a matriz dos coeficientes de influéncia geométricos; {gq} as

intensidades dos escoamentos elementares e {6} as condi¢des de contorno.

2.2.2 Regiao Viscosa do Escoamento

As equagdes de Navier-Stokes simplificadas que sdo utilizadas na solugdo
de camada limite na forma integral sio conhecidas como Equagdes de Von Karméan’ e

Equacao da Energia (Equagdes 2.8 e 2.9 respectivamente).

40, Oy e S 2.8
& v dz 2
4% 30 dV. 5. 29

dé v, dé

Onde: &,n7 ¢ o sistema de coordenadas local, sendo & tangente e 7 normal

a superficie, V, a velocidade na fronteira da camada limite, 6, a Espessura de

Momentum, O, a Espessura de Energia, H, o fator de forma da Espessura de

7 Theodore Von Karman (1881-1963), nasceu na Hungria e é considerado um dos oito maiores génios da
humanidade, sendo conhecido como pai da aerodindmica supersonica. Formado em engenharia mecanica
trabalhou com Ludwig Prandtl nas teorias de limite camada, aerofolios e asa.
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Deslocamento definido como H, = é/ , ¢, 0 coeficiente de atrito (equagdo 2.10), ¢,
L

o coeficiente de dissipagdo (equagdo 2.11).

cf:—l w 2 2.10
APV;
o
’ 13jra—”dn 2.11
V.o on

J4

Onde 7 ¢ a tensdo de cisalhamento, 7z, ¢ a tensdo de cisalhamento na

parede, ou seja, quando 77 =0 (equagoes 2.12).

ou ou

f:ﬂ_ TW=#% 2.12
n=0

on’

Diversos modelos matematicos e relacdes experimentais foram
desenvolvidos nas ultimas décadas visando a solucdo da equacdo de Von Karman e da
Equacdo da Energia (Moran, 1984). Cada um destes modelos ¢ aplicavel a tipos
particulares de escoamento. Ainda hoje diversos trabalhos estdo sendo realizados
objetivando novos modelos para situagdes especificas (Dini, Coiro e Bertolucci, 1995).

Lembrando-se que o escoamento sobre perfis aerodinamicos geralmente se
desenvolve do bordo de ataque até o bordo de fuga em quatro regides distintas, sendo:

1) regido laminar

i1) regido de transi¢ao

1i1) regido turbulenta.

iv) escoamento descolado.

Normalmente, em aerodindmica de perfis tém-se para uma destas regides
modelos matematicos e ou experimentais de camada limite distintos. Particularmente, a
regido de transicdo ndo ¢ completamente modelada sendo considerada apenas com o
objetivo de alterar o modelo matematico de acordo com o regime de escoamento
(laminar ou turbulento).

Para o calculo de perfis aerodinamicos, os modelos matematicos integrais

mais utilizados na literatura sao:
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1) o proposto por Eppler e Somers (1980)

i1) o proposto por Drela e Giles (1987)

1i1) uma combinagdo proposta por Moran (1984) que utiliza as relagcdes de
camada limite laminar propostas por Thwaites, as relacdes de camada limite turbulenta
propostas por Head e o critério de transi¢ao proposto por Michel.

Deve-se lembrar ainda que, ao longo do escoamento sobre o perfil
aerodindmico, podem ocorrer outros fendmenos que afetam sensivelmente o
desenvolvimento da camada limite, como, por exemplo, o descolamento do escoamento
antes do bordo de fuga, ou mesmo, o descolamento do escoamento seguido pelo seu
recolamento, fendmeno conhecido como bolha laminar. A ocorréncia de tais fendmenos
pode ser considerada a causa da ndo linearidade da curva de sustentagdo do perfil, sendo
importante a sua previsao, sobretudo quando se objetiva o projeto de uma aeronave.

Segundo Eppler ¢ Somers (1980) ¢ Moran (1984) seus modelos sdo validos
somente para o escoamento colado, enquanto que, segundo Drela e Giles (1987), suas
relacdes sdo validas mesmo para os casos nos quais ocorrem descolamentos ou
ocorréncia de bolha laminar, tornando assim, seu c6digo mais robusto.

Os coédigos de interacdo fraca ndo sendo capazes de trabalhar com o
escoamento descolado, forcam a transi¢ao do escoamento de laminar para turbulento no
caso de descolamento laminar e, interrompem o célculo da camada limite quando ¢é
previsto o descolamento turbulento. Estas deficiéncias causam dois efeitos no célculo
das caracteristicas de perfis aecrodinamicos:

1) O calculo do arrasto do perfil pode se tornar incompleto.

i1) A ndo-linearidade da curva de sustentacdo ndo ¢ possivel de ser prevista.

Com o objetivo de contornar essas deficiéncias, Eppler e Somers (1980)
sugerem modelos adicionais capazes de estimar o efeito do descolamento turbulento na
curva de arrasto e sustenta¢ao do perfil aerodinamico.

Portanto, observa-se que, geralmente, os codigos computacionais para
calculo de perfis aerodindmicos utilizam modelos de camada limite integral utilizando
relacdes empiricas para os fatores de forma, coeficientes de atrito e de dissipacdo, que
sdo solucionadas através de interagdes fortes ou fracas (depende do codigo) com o

escoamento potencial, que geralmente ¢ solucionado através do Método dos Painéis.
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2.3 Escoamento Tridimensional

Em uma asa finita, ao contrario do que ocorre em uma asa infinita, existem
efeitos associados as extremidades das superficies, ou seja, as pontas de asa.

Em uma asa infinita, ou na parte mais interna de uma asa finita, o fluxo de
ar ocorre geralmente do bordo de ataque para o bordo de fuga, paralelamente ao

escoamento, como visto na Figura 2-4.

Figura 2-4 Fluxo de ar paralelo a direcio de voo.

No entanto, nas pontas de asa, o ar flui diretamente do intradorso para o
extradorso, por fora da superficie, devido a diferenca de pressao (Figura 2-5), causando
assim uma série de fendmenos especificos como, por exemplo, a formagdo de um

vortice na ponta da asa, como pode ser visto na Figura 2-6.

Linhas de corrente
no Extradorso

L, Linhas de Corrente no Intradorso
[}

Vista em
Planta

Vista

Frontal ; 5
Baixa Pressdo

Alta Press&o

Figura 2-5 Formacao de vortice de ponta de asa.
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Figura 2-6 Vértice de ponta de asa em uma aeronave agricola no momento da

liberacao do agrotoxico.

Esses vortices que se formam nas pontas da asa, estdo diretamente

associados aos angulos de ataque induzidos, a forma da distribuicdo de sustentagdo ao

longo da asa e ao arrasto induzido, sendo todos esses efeitos correlacionados. A Figura

2-7 mostra como ¢ a distribui¢do de sustentacdo e angulo de ataque induzido tipico em

uma asa retangular devido a esses efeitos tridimensionais.

Coeficiente de

Sustentacio
Vista frontal da asa ¢

Angulo de
ataque induzido

Figura 2-7 Caracteristicas aerodinamicas tipicas em uma asa retangular

Para o projeto de uma aeronave, no inicio do seu desenvolvimento, nao ¢

relevante o conhecimento detalhado de todo o escoamento em torno da aeronave, sendo

de interesse para o projetista somente as forgas aerodindmicas resultantes (arrasto,

sustentacdo € momentos entre outros), enquanto que em estagios avancados de projeto,

pode ser de grande utilidade a obten¢do de informagdes detalhadas sobre todo o campo
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do escoamento. Por isso observa-se o surgimento de diversas técnicas numéricas para
atender necessidades especificas de cada etapa do desenvolvimento de uma aeronave.

As equagdes de Navier-Stokes (equagdo 2.1) sdo ainda mais complexas de
serem solucionadas no escoamento tridimensional. Por isso, assim como € feito no caso
bidimensional, o campo de escoamento pode ser dividido em escoamento potencial e
viscoso, surgindo assim uma infinidade de técnicas de solugao.

Dentre os principais métodos de solucao para uma asa finita, utilizados em
aerodinamica computacional destacam-se:

1) Método da Linha Sustentadora

1) Método dos Painéis e Vortex-Lattice

ii1) Navier-Stokes

2.3.1 Método da Linha Sustentadora

Desenvolvido por Prandtl (1921), foi o primeiro método analitico capaz de
calcular com precisao a distribuicdo de sustentacdo (Figura 2-8) e o arrasto induzido em
uma asa finita, tendo um profundo impacto no desenvolvimento na aerodinidmica
moderna, sendo um método largamente utilizado até nos dias de hoje (Phillips, 2004 e

Phillips, Alley e Goodrich, 2004).

e Distribuicdo do Coeficiente de Sustentacéo

0.35 / !

0.30

0.25

0.20

0.15

Coeficiente de Sustentacéo

0.10

0.05

0.00¢

] a

-2 4] 2
Posi¢éo ao Longo da Envergadura

Figura 2-8 Distribui¢do do Coeficiente de sustentaciio tipica em uma asa
trapezoidal.
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O método soluciona o escoamento potencial através da distribui¢do de
singularidades do tipo vortice ferradura ao longo da asa, sendo o mais rapido dos
métodos quando solucionado numericamente, devido ao volume reduzido de equagdes a
serem resolvidas.

Sua solu¢do numérica ¢ feita normalmente com expansdes em série de
Fourier ou através do método desenvolvido por Multhopp (apud Thwaites, 1960). A
solugdo proposta por Multhopp, leva em consideracdo as caracteristicas do perfil

aerodinamico na regido linear da curva de sustentagdo, como a varia¢do do coeficiente

de sustentacdo em fun¢ao do angulo de ataque (dC%a ) e o angulo de sustentacao nula

do perfil (¢,).

Apesar de o método aceitar tor¢do geométrica, tor¢do aerodindmica e
variagdes na corda, sua forma classica possui sérias limitacdes como, por exemplo: 1)
ser aplicavel a somente uma unica superficie sustentadora de geometria simples ndo
permitindo diedro ou enflechamento; i1) ndo permite velocidades angulares da aeronave;
ii1) o escoamento precisa ser paralelo ao plano de simetria da asa, ndo permitindo o

angulo de derrapagem ( f). Tais limitagcdes inviabilizam sua utilizacdo no presente

trabalho.

2.3.2 Método dos Painéis e Método de Vortex-Lattice

Tanto o Método dos Painéis (Hess e Smith, 1966) quanto o Método de
Vortex-Lattice (Miranda, Elliott e Baker, 1977) mostrados na Figura 2-9 e na Figura
2-10 respectivamente, solucionam o escoamento potencial através da solugdo da
Equacao de Laplace, distribuindo singularidades (escoamentos elementares) ao longo do
corpo que atendem a condi¢ao de impermeabilidade (o escoamento ndo pode atravessar

uma superficie solida ndo porosa) e a Condicao de Kutta.




17

o=6°
Tl 1 | ] E—
1.00 0.89 0.78 0.68 0.57 0.47 036 0.26 0.15 0.050 -0.05 -0.15 -0.26 -0.36 -0.47 -0.57 -0.68 -0.78 -1.0

Figura 2-9 Resultado de distribuicio de pressao obtida com método dos painéis
para a aeronave CEA 308 (Oliveira, 2001).

-1.2

Figura 2-10 Resultado de diferencial de pressido obtida com o método de Vortex-
Lattice

A diferenca basica entre ambos os métodos ¢ o tipo de singularidade
utilizada em cada formulagao.

Devido a sua caracteristica peculiar de resolver o campo de escoamento
somente sobre a superficie do corpo (métodos dos elementos de contorno), sio métodos
rapidos e com boa robustez, permitindo multiplas superficies e calculando a
interferéncia entre elas. Permitem também geometrias bastante complexas, velocidades
angulares, ¢ o escoamento ndo precisa estar paralelo ao plano de simetria da asa,

permitindo o angulo de derrapagem.
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As suas formulagdes classicas podem ainda ser incluidos diversos modelos
adicionais como camada limite, correcdes devido a compressibilidade e calculo da
esteira.

Tais caracteristicas fazem com que esses métodos sejam bastante utilizados
em aerodindmica computacional. O método adotado neste trabalho para solugdo do

escoamento tridimensional ¢ uma adaptagao do método de Vortex-Lattice.

2.3.3 Navier-Stokes

As equagoes de Navier-Stokes podem ser solucionadas diretamente através
de métodos numéricos Direct Numerical Simulations (DNS) ou podem ser resolvidas
em diferentes escalas utilizando as mais diversas técnicas como Reynolds-Averaged
Navier-Stokes (RANS) ou Large Eddy Simulation (LES), em conjunto com diversas
técnicas de discretizacdo espacial como Volumes Finitos, Elementos Finitos ou

Diferengas Finitas (Figura 2-11) associados a modelos de camada limite e turbuléncia.

AN T : -3 ] N e A

Figlira 2-11 Modelo em volumes finitos de uma aeronave

Suas principais vantagens sao a robustez e o fornecimento de resultados
detalhados de todo o campo do escoamento, sendo possivel sua utilizagdo em qualquer

tipo de escoamento.
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Segundo Silveira Neto (2006) o numeros de graus de liberdade necessario
para representar toda a multiplicidade de escalas de turbuléncia em um escoamento

pode ser calculado através da equagdo 2.13.
N, =Re* 213

Logo percebe-se a impraticabilidade da simulagdo numérica direta (DNS),
pois para escoamentos tipicos em aerondutica (Re~5°) é necessario uma sistema de
com aproximadamente 1,2" graus de liberdade para se resolver todas as escalas de
turbuléncia até a dissipagao de Kolmogorov.

Apesar dos métodos alternativos como as Equagdes Médias de Reynolds
(RANS) ou Simulacdes de Grandes Escalas (LES) reduzirem bastante o numero de
equagdes a serem resolvidas (por representaram os comportamentos médios das
menores escalas), ainda sdo técnicas impraticaveis para cumprir objetivo proposto no
tocante ao tempo de processamento necessario (o processamento pode demorar dias ou

semanas).
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3 METODOLOGIA

3.1 Introducao

Tendo em vista que o objetivo proposto esta voltado para as atividades de
projeto de aeronaves e trabalhos correlatos, considera-se que um procedimento de
analise ¢ eficiente quando, além de fornecer resultados coerentes com a realidade, ¢é
também rapido e robusto, podendo ser aplicado a uma grande variedade de casos.

O método linear proposto ¢ baseado em uma versao modificada do Método
de Vortex-Lattice (Miranda, Elliott, Baker, 1977), tornando-se similar ao método de
Weissinger (1947), também conhecido como linha Sustentadora Estendida (Schlichting,
Truchenbrodt e Ramm, 1979) ou Linha Sustentadora Moderna (Phillips e Snyder, 2000)
onde a distribui¢ao de singularidades ¢ feita apenas ao longo da envergadura.

No entanto serdo adicionados ao método linear, diversos modelos
complementares visando uma maior robustez, flexibilidade e confiabilidade. Tais
modelos incluem corre¢des da circulagdo em funcdo das caracteristicas bidimensionais
do perfil aerodindmico, medi¢ao do arrasto induzido pela variacdo de Momentum no
infinito, célculo da esteira livre e célculo do momento aerodindmico e arrasto parasita
causados pela perfilagem utilizada na asa, podendo ainda ser incluido o efeito da

deflexao de superficies de comando.

3.2 Escoamento Bidimensional

Apesar do objetivo final ser a implementacdo de um método tridimensional,
o método proposto utiliza as informagdes bidimensionais para a correcdo das
caracteristicas aerodinamicas tridimensionais em fun¢ao do perfil utilizado nas
superficies sustentadoras.

As polares aerodindmicas utilizadas como dados de entrada podem ser
curvas experimentais ou curvas calculadas numericamente através de algum software
disponivel para esse fim.

Para tornar completo o pacote computacional implementado, dispensando

assim a necessidade do conhecimento das curvas experimentais do perfil e a utilizag@o
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de softwares de outros autores, além do método tridimensional foi implementado
também um método para avaliagcdo das caracteristicas bidimensionais do perfil.
Conforme citado anteriormente a abordagem bidimensional sera feita pelo
tratamento distinto da regido potencial e viscosa do escoamento em torno do perfil,
sendo que a regido potencial serd solucionada pelo método dos painéis enquanto que a
regido viscosa sera tratada com modelos semi-empiricos de camada limite integral,

ambos interagindo entre si através de um método de interacdo fraca.

3.2.1 Tratamento do escoamento potencial

Como existem muitas escolhas possiveis para a formulacdo do método dos
painéis no que se refere a distribuicao dos escoamentos elementares (Katz e Plotkin,
1991), no algoritmo bidimensional desenvolvido estdao disponiveis duas formulagdes:

1) Hess e Smith: Formulagdo classica desenvolvida por Hess e Smith
(1966), seguindo a descri¢ao feita por Moran (1984).

1) Vortice linear: Formulagdo mais moderna e largamente utilizada por

outros softwares bidimensionais, seguindo a formulacdo descrita por Katz e Plotkin

(1991).

3.2.1.1 Hess e Smith

A forma classica desenvolvida por Hess e Smith (1966) ¢ baseada na
distribui¢do de fontes e vortices ao longo de toda a superficie do corpo. A intensidade
das fontes ¢ constante ao longo de cada painel, mas pode variar de um painel para outro.
A intensidade dos vortices € unica para todo o perfil, ou seja, além de ndo variar ao
longo de cada painel, também ndo varia de um painel para outro.

A Figura 3-1 mostra como ¢ feita a aproximacdo da geometria do perfil
através de painéis, ¢ os pontos de controle que devem satisfazer as condicdes de

contorno estabelecidas, localizados no centro de cada painel.
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Ponto de
Controle

Painel

Nés//

Figura 3-1 Discretizacdo de um perfil através de painéis

Com essas caracteristicas, as intensidades das fontes sdo regidas pela
condicdo de tangéncia da velocidade em todo o corpo (ou impermeabilidade do corpo) e
a intensidade dos vortices ¢ regida pela Condi¢do de Kutta.

A Figura 3-2 mostra como ¢ o sistema de coordenadas que sera adotado para
a implementa¢do do método, onde x,y ¢é o sistema de coordenadas globais que
localizam um ponto no espago, s ¢ a distancia percorrida na superficie do corpo a partir

do bordo de ataque, » ¢ a distancia da superficie até o ponto x,y, onde estd sendo
calculada a velocidade induzida, @ ¢ o angulo formado por r e a horizontal, V, ¢ a

velocidade do escoamento ndo perturbado e o € o angulo entre o escoamento nao

perturbado e a direcdo horizontal.

YA

#Y

Figura 3-2 Sistemas de coordenadas

Hess e Smith (1966) decompdem o potencial de velocidades total como
sendo a soma das contribui¢des individuais do escoamento ndo perturbado e das

velocidades induzidas pelas fontes de intensidade g e pelos vortices de intensidade ¥

(4, .9 € ¢, respectivamente):

p=9,+¢s+¢, 3.1
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Onde:
¢, =V xcosa+V_ ycosa
P =I%lnr ds 39
4, = —jée ds

Ou seja:

¢=Vw(xcosa+ycosa)+i {ilnr—Le}ds 33
T pamel 2z 2z
J

Através de manipulagdes matematicas e geométricas, chega-se ao sistema de
equagdes 3.4 que ira fornecer as intensidades das fontes e do vortice no centro de cada
painel (pontos de controle) que satisfazem a condi¢do de tangéncia da velocidade

(impermeabilidade) e a Condicao de Kutta.

Al,l Al,i Al,N AI,N+1 q, b,
A e 4. . A A . b.
:1,1 :l,l 1:,N t,f\/H x q.l — .1 34
AN,I AN,[ AN,N Af,N+1 q, by
_AN+1,1 AN+1,[ AN+1,N AN+1,N+1_ L7 ] _bN+]_
Onde:

274, :sin(Q. —Hi)ln£+c0s(9i—6j)ﬂi,
' ' Ty '

N
27 Ay =Y cos(6,-6,)In L —sin(6i-0) B,
=1

r.
g
3.5

rkj+1

27 Ay, ;= Y sin(6,-0,) B, —cos(6,-0,)In

k=I,N Vi

2 Ay = D ZN:sin(ﬁk -0,)In 511 cos(6, - 0)) B,

k=N j=I1 %
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b=V, sin(6,—a)

3.6
by, =-V, 005(91 —cx)—Vo0 cos(HN —a)

Sendo S o angulo entre o centro do painel i (ponto de controle) e os nés do
painel j, conforme mostrado na Figura 3-3, onde &,77 ¢ o sistema de coordenadas local,

sendo & tangente a superficie e 77 normal a superficie.

(€.m)

Figura 3-3 Determinagao do Angulo /3

Apos a solucao do sistema de equagdes lineares 3.4, com as intensidades das
fontes e vortices, ¢ possivel calcular as velocidades tangenciais em cada ponto de
controle:

V,=V,cos(6—a)+

] 0

N
> —sm (6i—06j)pij—cos(0i—6))In li 3.7
j=1 rz‘j
Y N ’
2—2 sin(60i—0j)In=+cos(6i — 0 ) Bij
J=1 }/;]

~ .8 . o . .
A equagdo de Bernoulli®, que relaciona as pressdes e velocidades locais com
a pressdo ¢ a velocidade do escoamento ndo perturbado para um fluido incompressivel,

pode ser escrita como mostrado na equagao 3.8:

1 1 )
V +— oV 3.8
bt 2,0 =Py 2,0m

8 Daniel Bernoulli (1700 - 1782) nasceu na Holanda, brilhante filosofo, fisico, fisiologista, médico,
botanico e matematico, € considerado o pai da hidrodindmica por teoria que relaciona a energia cinética
com a pressdo de um fluido.
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Na forma adimensional:

2
c, =H—t= 1t 3.9

2

As velocidades e coeficientes de pressdo calculadas através das equagdes
3.7 e 3.9 sao referentes aos pontos de controle (centro de cada painel), e sdo
consideradas como constantes ao longo de cada painel.

Os coeficientes de pressdao podem entdo ser integrados sobre a superficie do

corpo obtendo-se o coeficiente de sustentacao.

3.2.1.2 Distribuicao Linear de Vortices

Uma distribuicdo de singularidades moderna bastante utilizada no Método
dos Painéis bidimensional ¢ a Distribuicdo Linear de Vortices (Katz e Plotkin, 1991).

Diferentemente da forma classica proposta por Hess-Smith (1966), a
Distribuicao Linear de Vortices utiliza somente vortices como singularidade, sendo que
sua intensidade varia linearmente ao longo de cada painel, e a intensidade final do
vortice sobre o painel 7 serd igual a intensidade inicial do vortice no painel i+1. Logo a
intensidade dos vortices, e consequentemente a distribuicdo de velocidade e pressao

sobre o perfil, sera continua, ao invés de discreta, como mostrado na Figura 3-4.

Intensidade 1

. X distribuicao
dasingyiariiade > linear de vértices

/////////// ///////////A Vertices

i
+ Hess-Smith

Fontes

Pamel 1 Pamel 2 Pa|nel 3

Figura 3-4 Caracteristicas das distribuicoes de singularidades em cada método.

Posigao

A formulacdo da Distribuicao Linear de Vortices ¢ bastante semelhante
aquela proposta por Hess e Smith (1966), mudando apenas a matriz de influéncia

geométrica das velocidades induzidas.
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Na formulagdo desse método, serd adotada a nomenclatura mostrada na

Figura 3-5 (Katz e Plotkin, 1991).

/ P(x,y)

v

JjthPonto de controle

. Sistema de
Sistema de Cordenadas Global Cordenadas Local
\ >
X

Figura 3-5 Nomenclatura utilizada na formula¢io de distribuicio de vortice linear

A velocidade induzida no ponto P pelo painel j serd, portanto, dada pela

equacdo 3.10, sendo esta velocidade induzida no sistema de coordenada local de cada

painel.

}/. — ]/ r.
ugﬂ :L J+l J ln J+l
2r X0 —X; r

J

4 V; (x_;+1 _x_/) + (7_/+l B 7/.i)(x_x.i)
27[(xj+1 - x_;)

y 7j+1_7j (xj+1_'xj)
Vv, =-— X +(0.,,-0.
&n Zﬂ(xjﬂ—ij { - ( Jj+l j)

_7/j(xj+1 _xj)+(7/j+l _yj)(x_xj)ln l"j

3.10

27[(xj+l_xj) rj+1

Onde u e denotam as velocidades induzidas, no sistema de

& Vé /]

coordenadas locais, nas dire¢cdes & e 1 respectivamente, ¥ a intensidade dos vortices,
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€ o angulo formado pelo ponto P (pontos de controle) e o painel e ra distancia do
ponto P ao vértice do painel.
Para transformar a matriz de velocidades do sistema de coordenadas locais

para o sistema de coordenadas globais utiliza-se a transformacdo mostrada na equacao

3.11.
u cosa, sina, \(u
( j =( i l l ][ ] 3.11
v)., \-sing, cosa; )\v).

A montagem do sistema de equacdes lineares a ser solucionado deve atender
a condicdo de impermeabilidade do corpo, ou seja, velocidades normais nulas nos
pontos de controle. Portanto, calcula-se as velocidades induzidas pelos vortices e pelo

escoamento ndo perturbado em cada ponto de controle através da equagao 3.12.

3.12

Onde u,v denotam as velocidades induzidas no sistema de coordenadas
globais, n um vetor unitario na direcdo da normal do painel e V, o escoamento nao

perturbado.

E importante notar que existem N pontos de controle e N +1 intensidades
para os vortices, resultando assim em um sistema com N equagdes ¢ N +1 incognitas.
A equagdo adicional que torna o sistema solucionavel ¢ a Condicao de Kutta que deve

ser satisfeita no bordo de fuga, ou seja:

N+ V=0 3.13

Logo se chega ao sistema de equagdes lineares mostrado na equacao 3.14.

4, Al,i AI,N AI,N+1 7 b,
A - A, ... A A ‘ b.
.1,1 .z,z 1.,N 1,.N+] % jfl — .1 314
AN,l AN,i AN,N Ai,N+1 7N bN
1 0 .. 0 1| .l O]
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Ap6s a solucdo do sistema linear, conhecendo-se a intensidade de cada
vortice e conseqiientemente a velocidade tangente em cada ponto de controle, ¢ possivel
calcular o coeficiente de pressdo através da equagdo 3.9 e o coeficiente se sustentagdo

pode ser determinado pela sua integragao sobre a superficie do corpo.

3.2.2 Tratamento da Regido Viscosa

Ap6s uma andlise do estudo feito por Vargas et al. (2005) dos modelos
disponiveis de camada limite na forma integral optou-se pela utilizagdo da combinagdo
de modelos sugerida por Moran (1984). Como esse ¢ um modelo de interacdo fraca, serd
utilizado um modelo adicional para corrigir a curva de sustentacdo e arrasto na regiao

nao linear (estol), proposta por Eppler e Somers (1980).

3.2.2.1 Caracterizacao da Camada Limite

Os modelos matematicos que descrevem a camada limite sao formulados em
funcdo de suas caracteristicas geométricas, definicdes tedricas e numeros

adimensionais. Esses conceitos sdo descritos nas segoes seguintes.

3.2.2.1.1 Espessura da Camada Limite

Defini-se a Espessura da Camada Limite (6 ) como sendo a distancia
normal (7) da superficie do corpo até a regido onde a velocidade do escoamento

viscoso ¢ 99% da velocidade do escoamento potencial, conforme mostrado na Figura

3-6 e na equagdo 3.15.

Camada Limite
Escoamento Potencial

u=ve

Escoamento Viscoso u=0

Figura 3-6 Desenvolvimento da camada limite

3.15
u| =V, onde V,=0.99V,~V,

n=5 e
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Onde u denota a velocidade do escoamento dentro da camada limite, V,
denota a velocidade na fronteira da camada limite e V, denota a velocidade do

escoamento potencial.

3.2.2.1.2 Espessura de Deslocamento

A Espessura de Deslocamento 6, € a distdncia da qual a fronteira solida

(superficie do corpo) teria que ser deslocada num escoamento sem atrito para fornecer o
mesmo déficit de vazdo em massa que existe devido a presenca da camada limite,

conforme mostrado na Figura 3-7 e na equagdo 3.16.

0 )
u u
s =12 |an~ (1——}1;7 3.16

e e

n* n‘

h+ 86—

Mesmo Volume

| >
Ve »u Ve u
Figura 3-7 Espessura de Deslocamento

Uma outra maneira de interpretar o significado fisico da espessura de
deslocamento ¢ através do deslocamento que ela provoca nas linhas de corrente do

escoamento potencial, conforme mostrado na Figura 3-8.

Figura 3-8 Espessura de deslocamento
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3.2.2.1.3 Espessura de Quantidade de Movimento ou Espessura de

Momentum

De forma anéloga ao déficit de vazao em massa devido ao efeito viscoso da
camada limite, existe uma redu¢do do fluxo de quantidade de movimento em
comparagao a um escoamento nao viscoso.

A Espessura de Quantidade de Movimento o, ¢ definida como a espessura
da camada de fluido com velocidadelU_, para a qual o fluxo de quantidade de

movimento ¢ igual ao déficit do fluxo de quantidade de movimento através da camada

limite.

0 )
u u u u
5, =!7(1—7)dnz£7(l—7)d77 3.17

3.2.2.1.4 Espessura de Energia

De forma semelhante a Espessura de Deslocamento e a Espessura de
Quantidade de Movimento, pode-se definir também a Espessura de Energia, como
sendo a distancia na qual a fronteira do sistema deveria ser deslocada para compensar o

déficit de energia devido aos efeitos viscosos.

w 2 5 2
u u u u

5, =— 1—(—] dn~|— 1—(-) dn 3.18
’ JV; 4 lV V.

3.2.2.1.5 Fator de Forma da Espessura de Deslocamento

Define-se o Fator de Forma da Espessura de Deslocamento como sendo a

razdo entre a Espessura de Deslocamento e a Espessura de Momentum.

H,=2 3.19
5,

3.2.2.1.6 Fator de Forma da Espessura de Energia

Define-se o Fator de Forma da Espessura de Energia como sendo a razio

entre a Espessura de Energia e a Espessura de Momentum.
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H, =% 3.20
52

3.2.2.1.7 Numeros de Reynolds

Sera definido aqui o conceito de numero de Reynolds, que € a relacdo entre

a densidade do fluido p, sua viscosidade u, a velocidade do escoamento V' e uma

dimensao caracteristica d (equagdo 3.21).

Re=— 3.21

Logo podem ser obtidos diversos numeros de Reynolds, referentes a
dimensdes caracteristicas diferentes. As principais escolhas para a dimensao
caracteristica, para caracterizar a camada limite sdo:

e A corda do perfil em questdo (¢)

e A espessura de momentum ( 6,)

e A distancia percorrida sobre o perfil aerodindmico (&)

Essas dimensdes caracteristicas formam os nimeros de Reynolds mostrados

nas equacgoes 3.22, 3.23 e 3.24 respectivamente.

Re = 2= 3.2
7
Re, =2/ 3.23
Y7,
Re, =25 3.24
7,

3.2.2.2 Modelos de Camada Limite

3.2.2.2.1 Inicio do Desenvolvimento da Camada Limite

Conforme dito anteriormente, a solu¢do das equagdes diferenciais que
regem a Camada Limite (equagdes 2.8 e 2.9) ¢ feita através de uma integragdo numérica
em conjunto com relacdes empiricas ou semi-empiricas para os fatores de forma,

coeficientes de atrito e de dissipagao.
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Para se realizar a integragdo numérica dos modelos de camada limite na
forma integral, ¢ necessaria uma condi¢dao inicial que, em geral ¢ tomada como a
condicdo do escoamento no ponto de estagnacdo proximo ao bordo de ataque do perfil.

Uma caracteristica importante a ser notada ¢ que no ponto de estagnagao, as
velocidades locais sdo iguais a zero, mas a Espessura da Camada Limite, ¢ diferente de
zero. Logo como condigdo inicial para o desenvolvimento da camada limite serd
adotada a seguinte relagdo para a Espessura de Momentum no ponto de estagnagdo

(Moran, 1984):

3.25

3.2.2.2.2 Modelo Laminar: Thwaites

O modelo desenvolvido por Thwaites (apud Moran, 1984), se baseia na
equagao conhecida como a equacao integral de momentum de Von Karman (equagao
2.8).

Segundo Moran (1984), ¢ um método preciso e largamente utilizado para o
calculo de desempenho de perfis aecrodinamicos.

Multiplicando a equag@o integral de momentum de Von Karman porRe; ,

obtem-se:

pr.3, ds,  po. v

(2+H,)—~=I 3.26
U dé p dé
Onde:
Re. ¢,
j=—2 3.27
2

Thwaites (apud Moran, 1984), define entdo um parametro adimensional

baseado no gradiente de velocidade ao longo do perfil aerodinamico (equagao 3.28):

PRSI
uods

3.28
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Logo, reescrevendo a equagao 3.26:

PV, 457 _

T 2l —(2+H,)A] 3.29

Thwaites (apud Moran, 1984), através de observagdes experimentais e
analiticas, faz a seguinte aproximacao, que segundo ele ¢ excelente, com pouca

dispersdo em relagdo a resultados experimentais:
2[1—(2+H12)1]z0.45—61 3.30
Logo pode-se reescrever a equacao 3.29 da seguinte forma:

PYAS} | s 6p87 dV,

=0. 3.31
U dg uodg

e

Trazendo o termo para o lado esquerdo da equacdo, e multiplicando-a

por V* obtem-se:

2
E[Vj&+ 65,2V ﬂ} =£i(5ﬁ/j)= 0.45V° 3.32
H dg g ) wdg

Logo para quaisquer valores V,(&), conhecido o valor inicial de &,(0), é
possivel calcular &,(&), através de integragdo numérica.

Conhecidos os valores de 0,(&), A pode ser obtido através da equagdo 3.28

e I(1) e H,(A) podem ser calculadas pelas formulas de correlagdo (equagdes 3.33 ¢

3.34), propostas por Cebeci e Brandshaw (apud Moran, 1984).

I(A) =022+1.571-1.82 para 0<A<0.1

333
= 0.22+1.402/1+M para —-0.1<A1<0

A+0.107
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H,(A) =2.61-3.75A+5242> para 0<A<0.1

0.0731 3.34

=2.088+ para —0.1<1<0
A+0.14

E importante notar que A <-0.0842 ¢ um indicativo de ocorréncia de bolha
laminar, e neste caso deve-se forcar a transi¢do do escoamento para turbulento devido a

validade do modelo somente com o escoamento colado.

3.2.2.2.3 Modelo de Transicdo: Michel

Para um escoamento incompressivel sem transferéncia de calor, Michel
(apud Moran, 1984), através de observagdes experimentais, examinou uma série de
escoamentos e concluiu que, no caso de perfis aerodindmicos, a transicdo do

escoamento laminar para turbulento ocorre quando:

Re; >1.174x 4 22400 xRe,"* 3.35
? Re,

3.2.2.2.4 Modelo de Turbuléncia: Head

O método de Head (apud Moran, 1984) ¢ baseado no conceito de

incremento de velocidade (Figura 3-9).

74 E A

AT

Q(e) £ > Q(EHAL)

—

5

Figura 3-9 Formulacio de camada limite proposta por Head

Se 6(&) ¢é a espessura da camada limite, a vazao volumétrica Q dentro da

camada limite ¢ dada por:

o) udn 3.36

Il
ot—a
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Logo o incremento de velocidade E pode ser definido como a taxa com a

qual o fluxo Q varia com¢ (equagdo 3.37).

=% 3.37
dg

Combinando a definicdo de espessura de deslocamento (equagdo 3.16) com

a equacao 3.36, obtem-se:

0, = 5—2 3.38
Logo:
d *
E=—V,0,H) 3.39
de
Onde H™ ¢ dado por
=25 3.40
S,

Head (apud Moran, 1984) assumiu que o incremento de velocidade

adimensional E/V, depende apenas de H , sendo este fungdo de H,,, pois
H,, =6,/6,. Novamente Cebeci e Bradshaw (apud Moran, 1984) interpolaram os

resultados experimentais através das equagdes 3.41 e 3.42:

Vid%(VﬁzH*) =0.0306(H" —3)™' 3.41

*

H™ =33+0.8234(H,-1.1)""*" para H, <16

3.42
=3.3+1.5501(H,, -0.6778)>*"  para H,, >1.6

As equacgdes 3.41 e 3.42 juntamente com a equacdo de momentum (equagao

2.8) contém 4 incognitas J,, H, H,,c, em apenas 3 equagdes. Logo € preciso mais uma

relacdo para tornar o sistema determinado. Head (apud Moran, 1984) escolheu a lei de
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atrito de Ludwieg-Tillmann (apud Moran, 1984), que ¢ uma relagdo empirica baseada

em dados experimentais, dada pela férmula:

¢, =0.246x107""= Re, 02 3.43
H,,>2.4 ¢ um indicativo da ocorréncia de descolamento turbulento e o
procedimento de célculo da camada limite ¢ interrompido devido a validade do modelo

somente com o escoamento colado.

3.2.2.3 Estimativa do Arrasto

O arrasto total que atua sobre um corpo bidimensional ¢ a soma das
contribui¢des individuais do arrasto de cisalhamento e do arrasto de forma (sendo um
tipo de arrasto de pressao).

E importante notar que s6 é possivel estimar o arrasto de um corpo
bidimensional em um escoamento sem separacao forgada e em regime permanente com
uma formulagdo viscosa, pois em uma formula¢do puramente potencial, tanto o arrasto
de cisalhamento quanto o arrasto de forma sdo iguais a zero, pois ambos os tipo de
arrasto so existem devido a presenca da camada limite.

O arrasto de cisalhamento ¢ a forca obtida pela integra¢do do coeficiente de
atrito (equagdo 2.10) por toda a superficie do corpo na direcdo do escoamento ndo
perturbado. Em uma formulagao puramente potencial, ndo ¢ computado o coeficiente de
atrito.

O arrasto de forma se deve a incapacidade do coeficiente de pressdo voltar
ao seu valor original no bordo de fuga devido a presenca da camada limite ou ao seu
descolamento, conforme mostrado na Figura 3-10. A forca resultante da integracdao do
coeficiente de pressdo recalculado sobre a camada limite, na dire¢do do escoamento ¢ o
arrasto de forma. Em uma formulagdo puramente potencial a pressao no bordo de fuga ¢
restaurada igualando-se a pressdo no bordo de ataque, resultando assim em arrasto nulo

(fenomeno conhecido como Paradoxo de d’ Alambert).
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M
CP

™ Escoamento
Viscoso
(arrasto de forma # 0)

Escoamento
+1.0 . Potencial
(arrasto de forma = 0)

Figura 3-10 Arrasto de pressao

Uma maneira alternativa para o calculo do arrasto do perfil ¢ a utilizacdo da
formula desenvolvida por Squire e Young (1938), que se baseia no fato dos arrastos de
cisalhamento e de forma se manifestarem juntos como sendo a perda de Momentum da
esteira no infinito, logo o arrasto computado utilizando a formula de Squire e Young
(equagdo 3.44) ja ¢ ao arrasto total incluindo as contribui¢des do arrasto cisalhamento e

pressao.

S5+H,,

2
C, =26, ( e 3.44

%

B bordo de fuga

Entretanto, como dito anteriormente, o modelo de camada limite adotado,
ndo ¢ valido para o escoamento descolado. Logo, caso seja detectado o descolamento
turbulento, o procedimento de célculo ¢ finalizado, obtendo-se os parametros da camada
limite somente até o ponto de descolamento.

A formula de Squire ¢ Young (1938) refere-se as caracteristicas da camada
limite no bordo de fuga. Para contornar esse problema, Eppler ¢ Somers (1980),
relacionam o arrasto encontrado utilizando as caracteristicas da camada limite no ponto
de descolamento com o arrasto que seria encontrado caso a camada limite fosse

calculada até o bordo de fuga (equagao 3.45).
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5+H),

0.15
2 Voo
CD=252(Ve] | —emseparasio_ 3.45
Voc Ve_bordo de fuga

separagdo

3.2.24 Correcao no coeficiente de sustentacio devido ao
descolamento: Estol

Como as formulacdes de camada limite de interacdo fraca siao validas
somente quando o escoamento estd colado e o escoamento potencial ndo ¢ recalculado
sobre a camada limite, ¢ necessaria uma formulagdo adicional para corrigir o coeficiente
de sustentagdo devido ao descolamento.

Eppler e Somers (1980) consideram que o estol reduz o angulo de ataque
efetivo do perfil. Se ¢, ¢ o angulo de ataque com sustentacdo nula e «, ¢ o 4ngulo de
ataque em relacdo a linha de corda, o coeficiente de sustentagdo sem separagdo, serd

dado pela equacdo 3.46.

=2r(a, —a,) 3.46

cl ,sem sep

O termo (a.—a,) ¢ o angulo de ataque medido em relagdo ao angulo de
sustenta¢ao nula.

Se ocorrer separagdo a uma distancia S, do bordo de fuga no extradorso, €

feita uma correcdo no angulo de ataque (equacdo 3.47) e consequentemente no

coeficiente de sustentacdo (equagao 3.48).

VN
Aa z@(aﬂ +a,) 3.47
Cc
SS@
Ac, =2mA\a =-1—2(5, +a,) 3.48
C

Onde o, ¢ o angulo de inclinagdo da superficie do bordo de fuga em

relacdo a linha de corda do perfil conforme mostrado na Figura 3-11.
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Figura 3-11 Relacdes geométricas para o modelo de descolamento

Entretanto, observa¢des mostraram que a inclusdo de uma constante K pode
levar a curva de sustentagdo numérica na regido do estol bem mais proxima das curvas

experimentais, assim o modelo modificado que sera utilizado torna-se:

SY@
Ac, =—K-7—%(9,
c

LS

+a,) 3.49

Sendo K wuma constante arbitraria que depende das caracteristicas

geométricas do perfil.

3.3 Escoamento Tridimensional

O escoamento bidimensional ¢ uma idealizacdo que ocorre numa asa
infinita, onde ndo existem fendmenos associados as pontas de asa, o escoamento esta

sempre no plano do perfil (ndo existindo o angulo de derrapagem conhecido como f) e

ndo existe interferéncia entre as diversas superficies sustentadoras que compdem a
aeronave, como asas, empenagens ¢ winglets.

No entanto, se tais consideracdes fossem utilizadas no projeto de uma
aeronave completa, o erro associado seria muito grande. Por isso torna-se necessaria a
utilizagdo de um método capaz de computar esses efeitos associados a

tridimensionalidade do escoamento.
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A necessidade de ser aplicavel a mais de uma superficie sustentadora de
geometria complexa, inviabiliza a utilizagdo do método da Linha Sustentadora Cléssica,
enquanto que a necessidade de possuir uma rapida velocidade de processamento
inviabiliza a utilizagdo de métodos que solucionam as equacdes de Navier-Stokes,
tornando os métodos de elementos de contorno (Método dos Painéis e Vortex-Lattice)
as escolhas mais viaveis.

Optou-se pela utilizagdo do método de Vortex-Lattice (Miranda, Elliott,
Baker, 1977) de maneira simplificada, onde a distribuicdo de singularidades ¢ feita
somente ao longo da envergadura, com somente um vortice do tipo ferradura ao longo
da corda (semelhante a distribuicao proposta por Weissinger, 1947).

Para suprimir o lapso de informagdo das caracteristicas aerodindmicas da
asa ao longo da corda devido a distribuicao de singularidades ser feita somente ao longo
da envergadura, o método proposto faz uso das caracteristicas bidimensionais dos perfis
que compodem a asa (polares aerodinamicas).

Com essa estratégia adotada, o método torna-se mais rapido, de maior
precisdo, iterativo e ndo linear, sendo capaz de estimar, por exemplo, o comportamento
do conjunto além do estol, além da inclusdo do arrasto parasita ¢ do momento
aerodinamico do perfil.

Desta forma, com o método proposto (distribuig¢do de singularidades
somente ao longo da envergadura) tém-se na verdade, uma vantagem sobre o método de
Vortex-Lattice tradicional (distribui¢ao de singularidades ao longo da envergadura e ao

longo da corda).

3.3.1 O método Vortex-Lattice Linear

No método de Vortex-Lattice a singularidade usada ¢ chamada de Vortice
Ferradura, e sua geometria parte do segundo Teorema de Helmholtz’, que determina que
um filamento de vortice ndo possa simplesmente terminar no interior de um fluido, mas

deve se estender até a fronteira do sistema ou deve se fechar formando um anel. O

’Hermann Ludwig Ferdinand Von Helmholtz (1821-1894), nasceu na Alemanha, além de ter sido o
primeiro pesquisador a usar filamentos de vortices para analisar escoamentos ndo Viscosos
incompressiveis, expressou a conservagdo de energia e a relacdo entre mecanica, calor, luz, eletricidade e
magnetismo como sendo todas, manifesta¢cdes de uma unica forga.
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Teorema de Helmholtz diz ainda que a intensidade do vortice deva ser constante por
toda sua extensao.

A Figura 3-12 mostra um Vortice Ferradura que possuiu trés filamentos: um
segmento A— B (chamado de vortice colado), e dois filamentos semi-infinitos, 4—o e

B —o (chamados de vortices de fuga), satisfazendo assim o Teorema de Helmholtz.

-

Figura 3-12 Representacio do Vortice Ferradura

A velocidade induzida por um filamento de vortice de intensidade I’

(Figura 3-13) em um ponto do escoamento ¢ dada pela lei de Bio-Savart (equacao 3.50).

/oﬁz

Figura 3-13 Filamento de vortice

_ T dixF
4rx ‘?3‘

dv 3.50

No entanto, segundo Phillips e Snyder (2000), uma maneira mais
conveniente de calcular a velocidade induzida por um segmento de vortice que se inicia

no ponto A4

(xy.) € S€ estende até o ponto B

..y conforme mostrado na Figura 3-14 ¢ a

utilizagdo da equagdo de Bio-Savart trabalhada e apresentada na equagdo 3.51.
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Figura 3-14 Velocidade induzida por um filamento de vértice

=L lixh ;@.{E—F—ZJ 3.51

Cdxlixi[ Al [A
7T|r1><r2| T

Portanto, a velocidade induzida por um vortice ferradura de intensidade I
sera a soma das contribui¢des de cada segmento de vortice (A—B,A—o ¢ B—o).

E importante lembrar que a formulagdo apresentada ¢ valida para o
escoamento incompressivel, ndo viscoso e irrotacional, que satisfazem a equacgdo de
Laplace. Em um escoamento real, a intensidade do vortice varia ao longo do filamento
devido a dissipagdo viscosa, tornando o teorema de Helmholtz (que considera a
vorticidade constante) impreciso quando comparado a um escoamento real (Mathias,
Ross e Cummings, 1995).

A distribuicao de vortice ao longo de cada superficie sustentadora ocorre
como mostrada na Figura 3-15, onde cada vortice colado estd a ¥4 de corda e cada ponto
de controle esta a % de corda centrado com os vortice de fuga. Esse posicionamento dos
vortices e do ponto de controle ¢ conhecido como regra de 4 - %, e foi proposta
inicialmente por Enrico Pistolesi (apud Manson, 2004) e garante a condi¢do de
tangéncia de velocidade na superficie. Esse posicionamento dos vortices colados e dos
pontos de controle ¢ exato para uma plana, sendo uma aproximacao para perfis com

camber.
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Figura 3-15 Distribuiciao de vortices ferradura utilizado no método proposto

Assim como no método dos painéis, o escoamento deve atender a condi¢do
de tangéncia de velocidade nos pontos de controle que neste caso estdo localizados a %

de corda e obtemos um sistema de equagdes lineares como mostrado na equacao 3.52.

wl] W]2 W]n 1—‘] Bl

w w. w r B

21 22 2 2 2
Cxe =y 3.52

Wml WmZ Wmn 1—‘n B n

Onde w denota os coeficientes de influéncia geométricos das velocidades
induzidas a % de corda, I' denota a intensidade dos vortices ferradura e B denota a
velocidade do escoamento ndo perturbado, incluindo as componentes de manobra
(rolamento, arfagem e guinada).

No entanto, segundo Miranda, Elliott e Baker (1977), uma opc¢do mais
interessante para a distribui¢do dos vortices ferraduras ocorre se ele for composto por
varios segmentos distintos (Figura 3-16) ao invés de apenas trés como mostrado na
Figura 3-12. Tal configuracdo permite que o vortice se mantenha colado sobre a
superficie, mas ao deixd-la no bordo de fuga, o vortice pode se alinhar com o
escoamento sendo uma aproximag¢do mais proxima do que ocorre na realidade, ja que a
esteira como ndo pode oferecer resisténcia deve se tornar uma linha de corrente. Essa

formulag@o permite ainda a ado¢do de modelos adicionais de esteira livre.
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Vortice colado

Vortice de fuga

Figura 3-16 Sistema de vortice adotado
No entanto, na implementacdo do método, essa caracteristica serd opcional,
e o escoamento pode se alinhar em « e ou £ ou ndo se alinhar com o escoamento,

cabendo ao usudrio a escolha da configuragdo a ser adotada, conforme mostrado Figura
3-17.

Vista Lateral Vista Superio[
z Y

i"—mc gz—>x
Vértice ndo alinhadoemo,. B Gt
Vertice ndo alinhado em B y_ <> gl ok s
Vértice alichado em &~ pemnum=="" gse [ A TemEm
Vortice ndo alinhadoem 8 v, ~ Vo I
Vértice nio alinhado em o . E::r::-":_:,
Vértice alinhado em 3 R = Ca e B I
o i
Vortice alinhadoemo. .. aent [ PP
Vortice alinhado em [3 v R vw e :-.":'

Figura 3-17 Formas de alinhamento do vortice com o escoamento na esteira fixa
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Com essa configuracao de vortice ferradura adotada, w (equacdo 3.52), que
denota a influéncia geométrica de cada vortice ferradura na velocidade induzida normal
a superficie a % de corda, serd a soma da contribuicao de cada filamento que o compde
(Figura 3-16), conforme a equacao 3.53.

W, :le.jk ‘n, 3.53

k=1

Onde V ¢ a velocidade induzida por cada segmento de vortice dado pela

equagdo 3.51, ¢ n & o vetor unitario na dire¢do normal a cada painel.

Os termos independentes da equagao 3.52 sdo as influéncias do escoamento
ndo perturbado sobre cada painel adicionando as componentes devido a manobra
(velocidades angulares de rolamento, arfagem e guinada), conforme mostrado na

equagao 3.54.

B=(V,+V,)n 3.54

Onde:
V—o0 =V [cos(a)cos(B)i—cos(a)sin(f)j+sin(a)k] 3.55
Vi=r,,xQ 3.56

Onde \Tw ¢ a velocidade do escoamento ndo perturbado, o ¢ o angulo de

ataque, S o angulo de derrapagem, ?2:[ p g r] a velocidade angular de manobra,

com suas componentes [p ¢ r] chamadas de rolamento, arfagem e guinada

respectivamente e r.. & a distancia do ponto de controle até o centro de rotagdo da
aeronave (normalmente o centro de gravidade).

Uma vez determinada as intensidades dos vortices (solucionando-se o
sistema linear 3.52), é possivel calcular as forgas aerodindmicas (F' ) que atuam sobre a
superficie através do teorema de Kutta-Joukowski em sua forma vetorial (Katz e

Plotkin, 1991), conforme mostrado na Figura 3-18 e na equagdo 3.57.
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v

Figura 3-18 Teorema de Kutta-Joukowski

—

F=pV, xT 3.57

Onde T denota o vértice colado, V,,¢é a velocidade total a % de corda,

incluindo a velocidade induzida, o escoamento nao perturbado e as velocidades
angulares devido a manobra e p a densidade do fluido.

E importante notar que a resultante da equagdo 3.57 sera uma distribuicio
de forgas tridimensional como mostrado na Figura 3-19, ou seja, com as respectivas

componentes de arrasto, forca lateral e sustentagao.

LHL
T,

Figura 3-19 Forcas atuantes em uma aeronave durante uma manobra

3.3.1.1 Sistema de Coordenadas

E importante notar que as forcas aerodindmicas e os respectivos momentos
calculados com a equacdo 3.57 estdo no sistema de coordenadas alinhado com o vento.

No entanto, em algumas situa¢des ¢ mais conveniente que as forcas digam respeito a




47

outros sistemas de coordenadas, como o sistema de coordenada do corpo ou de

estabilidade, conforme pode ser visto na Figura 3-20.

Eixo de
Vento Estabilidade

7 Figura 3-20 Sistemas de coordenadas utilizados

As transformacdes de um sistema de coordenadas para outro ¢ dado pelas

matrizes 3.58 € 3.59:

cosaa 0 sina
B2S=| 0 1 0 3.58

sinaa 0 cosa

cosacosf -sinff sinacosf
B2W=| cosasinff cosff sinasinf 3.59

-sina 0 cosa

Onde B2S e B2Wsao as matrizes de transformacdo do sistema de
coordenadas do corpo para o sistema de coordenadas de estabilidade e do vento
respectivamente, ¢ e £ sdao os angulos de ataque e derrapagem respectivamente,

lembrando que para fazer a transformagdo no sentido inverso, basta inverter as matrizes

3.58 ¢ 3.59.
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3.3.1.2 Tipos de Malha Possiveis

Outra caracteristica interessante ¢ que diferentemente do método proposto
por Multhoop, no qual os vortices ferraduras devem ser distribuidos ao longo da
envergadura seguindo uma configuragao especifica, no método de Vortex-Lattice pode-
se utilizar qualquer distribui¢do de vortices ao longo da envergadura, resultando assim
em malhas elaboradas com maior nivel de refinamento somente nas regides da aeronave
onde se deseja maior precisdo dos resultados, melhorando assim o tempo de
processamento. As malhas implementadas que podem ser aplicadas individualmente em

cada superficie sustentadora sdo apresentadas na Figura 3-21.

‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ Iguamente espacada

IS
|

Escuerda

Figura 3-21 Tipos de malha disponiveis

3.3.2 O Método Nao Linear

Como a distribui¢ao de vértices ferraduras no método implementado ocorre
somente ao longo da envergadura, possuindo apenas um ponto de controle ao longo da
corda e ¢ desconsiderada a linha de camber do perfil, os resultados obtidos com o
método proposto seriam referentes a uma asa que utiliza um perfil simétrico. Como o
foi desconsidera também a espessura relativa do perfil, os resultados obtidos com o
método linear seriam sempre referentes a um perfil do tipo placa plana, trabalhando na

regido linear da curva de sustentagdo com variacdo do coeficiente de sustentacdo em

relacdo ao angulo de ataque (dC%a) constante igual & 27 e o angulo de sustentacao

nula do perfil (¢, ) igual a zero.

No entanto, na grande maioria dos casos, as superficies sustentadoras das
aeronaves utilizam perfis aerodinamicos bastante elaborados, com as caracteristicas do

escoamento sobre eles completamente diferentes daquelas encontradas na placa plana.
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Para contornar esse problema e computar os resultados tridimensionais do
escoamento em fungdo das caracteristicas aerodindmicas do perfil, ¢ necessaria a
distribuicdo de singularidades sobre a linha da camber do perfil ou fornecer como dado

de entrada o dngulo de ataque cuja sustenta¢do do perfil é nula (¢, ) e a inclinagdo da

curva de sustentagdo (dc%,a ), como o proposto por Multhoop. No entanto, sabe-se

que o valor de dC%a ndo ¢ constante em toda a faixa de sustentacdo do perfil levando

a uma situac¢ao de ndo linearidade.

Diversos métodos surgiram desde entdo na tentativa de tornar os métodos
lineares capazes de tratar as regides ndo lineares do comportamento aerodinamico de
asas, aumentando a caracterizacdo do escoamento tridimensional em funcdo dos dados
bidimensionais, como por exemplo, o trabalho de James e Robert (1947) ¢ Anderson Jr.,
Corda e Van Wie (1980), ambos referentes a métodos baseados na corregao da Linha
Sustentadora Cléssica.

No entanto, devido as caracteristicas do método linear adotado neste
trabalho (similar ao Vortex-Lattice) sera utilizado um processo iterativo baseado no
trabalho de Mukherjee, Gopalarathnam e Kim (2003).

Esse algoritmo iterativo capaz de computar a influéncia das caracteristicas
do escoamento bidimensional sobre escoamento tridimensional pode ser descrito através
dos seguintes passos:

(1) Sdo atribuidos valores iniciais para o e AC, para cada se¢do da asa.

Estas sdo varidveis auxiliares que serdo explicadas ao longo da descricdo deste
algoritmo.

(2) As caracteristicas aerodinamicas da asa sdao calculadas com o método
linear.

(3) O angulo de ataque efetivo de cada secdo (e, __) € calculado usando os

e_sec

valores de sustentacdo local (C, ) obtidas no passo (2) em conjunto com a equagao

sec

3.60.

e =S 3.60
- 27
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(4) Os valores de AC, para cada se¢do da asa sdo entdo calculados através

da equagdo 3.61

AC, =C

Lvisc

-C

Lsec

3.61

Onde C

.. € 0 valor de sustentacdo obtido com a curva de sustentagdo
experimental do perfil aerodindmico, para cada secdo da asa em angulos de ataque

efetivos distintos (¢, . ).

(5) Os novos valores de ¢ sdao entdo calculados através da equacao 3.62 ¢ os
novos angulos de ataque para cada se¢do da asa podem se calculados através de 3.63,
onde sdo consideradas as diferencas entre o angulo de ataque original e o incremento
necessario para que aquela secdo da asa fornega a sustentacdo esperada com o perfil

aerodinamico.

s=s5.06 3.62
2
o 45 3.63

sec inicial

(6) Retorna-se entdo para o passo (2), onde o novo valor de angulo de

4

ataque a ser usado para cada se¢do serd o . Este processo € repetido até a

convergéncia de C,

e -

Em seu trabalho, Mukherjee, Gopalarathnam e Kim, testaram seu algoritmo
somente em asas individuais em condi¢cdes de voo simples (sem velocidade de
rolamento, arfagem e guinada).

No entanto, para a utilizagdo do algoritmo em uma aeronave completa, com
multiplas asas ¢ empenagens de geometria complexa e em condigdes de voo com a
presenca de movimentos de rolamento, arfagem e guinada, mostrou-se necessaria a
utilizagao de coeficientes de amortecimento (equagdo 3.64) e dissipacdo (equacao 3.65),

ndo incluidos no algoritmo original sugerido por Mukherjee, Gopalarathnam e Kim.
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1 5CL([,T)
5(“) = 5@,74) + s —27z 3.64
(84t *+ Sy
(i-1,T) (i+1,T)
5(1.7” +11 5
5“) = . 3.65

Onde idenota a se¢do ao longo da envergadura, 7 o nimero da iteragdo K
é o fator de amortecimento e IT é o fator de dissipacio. E interessante notar que o
coeficiente de amortecimento atua de maneira temporal enquanto que o coeficiente de
dissipa¢do age de maneira espacial.

A utilizacdo dos fatores de dissipacdo e amortecimento traz mais
estabilidade ao modelo numérico, caracteristica que se mostrou fundamental devido a
natureza instavel do escoamento em regime nao linear (estol).

E importante notar que com o aumento do coeficiente de amortecimento
K o resultado final ndo ¢ alterado, apenas aumenta-se o numero de iteracdes necessarias
para a convergéncia, enquanto que com o aumento do coeficiente de dissipagao II, o
resultado ¢ alterado, conforme mostrado na Tabela 3-1, na Tabela 3-2, na Figura 3-22 e
na Figura 3-23. Esses resultados foram obtidos para uma asa retangular com

alongamento 5, utilizando um perfil NACA-0012, com 22 graus de angulo de ataque, ou

seja, a queda da circulagdo no centro das curvas representa a regido de estol.




Tabela 3-1 Influéncia do coeficiente de amortecimento

Coeficiente de Resultado, coeficiente de , . ~
. N Numero de itera¢des
amortecimento sustentac¢ao
0.0 0.98185 58
0.5 0.98185 86
2.0 0.98185 162

GAMA

O Lmortecimenta =0

+ bmorteciento = 2

Figura 3-22 Variacao da circulacdo em funcio do coeficiente de amortecimento

Tabela 3-2 Influéncia do coeficiente de dissipacio

Resultado, coeficiente de

Coeficiente de dissipagao Numero de iteragdes

sustentagao
0.00 0.98185 58
0.01 0.98474 55
0.10 1.0034 36
0.50 1.0311 26

GARA,

ODissipagio =0.5
+ Dissipagio =0

] 1 2 3 4 5
ki

Figura 3-23 Variacao da circulac¢io em func¢io do coeficiente de dissipacio
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3.3.3 O Arrasto Induzido

Devido a dificuldade associada ao calculo do arrasto induzido presente em
uma superficie sustentadora, surgiram muitos métodos tentando estima-lo, como por
exemplo, a componente da for¢a na direcdo contraria ao movimento da aeronave obtido
com o teorema de Kutta-Joukowski (equagdo 3.57), uma modificagdo do método da
Linha Sustentadora proposta por Eppler que calcula o downwash no bordo de fuga, a
medicdo do downwash a % de corda e a integracdo da pressdo sobre a superficie do
corpo no caso do método dos painéis tridimensional, (Mortara, Straussfogel, Maughmer,
1992 e Katz e Plotkin, 1991).

Segundo Giles ¢ Cummings (1999) uma maneira bastante eficiente de se
estimar o arrasto induzido de uma aeronave ¢ pela variagdo que ela provoca na direcao
da quantidade de movimento (Momentum). Esse principio ¢ valido para qualquer tipo de
geometria de asa com multiplas superficies sustentadoras, qualquer geometria de esteira
€ mesmo para uma aeronave completa incluindo sua fuselagem (Jie Li, Fengwei Li e
Qin E, 2003).

A variacdo na dire¢do do Momentum no plano Se da Figura 3-24 ¢ o arrasto
causado pela aeronave, e pode ser calculado através da integral mostrada na equagdo
3.66. Essa técnica ¢ conhecida como Trefftz-Plane ou anélise do plano distante (Katz e

Plotkin, 1991).

Vil
- Sg
s e T —
1 _-—_‘__————.
|- D
u.. e

Figura 3-24 Volume de controle utilizado para medir o arrasto induzido.
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D, = % p[[ (v’ +w)dydz 3.66
Ss

Onde D,, denota o arrasto induzido, p denota a densidade do fluido,

v e was componentes da velocidade do escoamento nas diregcdes y e z respectivamente.

No entanto, existe uma forma mais conveniente de tratar a equacao 3.66 ao
se utilizar um método baseado na distribuicdo de vortice ferraduras. Utilizando o
teorema de Green que converte uma integral de area em uma integral de linha, a

equacdo 3.66 assume a forma apresentada na equagdo 3.67 (Katz e Plotkin, 1991).

Y
D,,==p | A¢p-W ds 3.67
>
2

Onde A¢ denota a diferenca de potencial de velocidades entre a face
superior e inferior da esteira, e W, ¢€ a velocidade do escoamento normal a esteira.

Como no método de distribuicao de vortices ferraduras, a diferenca de

potencial na esteira ¢ a circulagio (A¢=I"), o arrasto induzido pode se

convenientemente calculado através da equagdo 3.68.

D,, :%pzriwnsi 3.68
i=1

Onde I' denota a intensidade do vortice ferradura, W, a velocidade induzida

normal a esteira e s a largura do vortice ferradura. Todos esses valores medidos em
pontos distantes da aeronave sobre a esteira, como mostrado na Figura 3-25. Essa
formulacao ¢ valida para qualquer geometria de esteira, mesmo com enrolamentos
encontrados nos modelos de esteira livre (Schlichting, H. e Truchenbrodt, 1979). E
importante notar que na Figura 3-25, a distancia dos pontos de controle na esteira em
relagdo ao vortice colado ndo ¢é relevante, pois o valor da velocidade induzida por um
vortice ferradura serd constante em qualquer ponto central dos vortices de fuga

suficientemente distante do vortice colado.
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i" Ponto de Calculo
no Treffts Plane

Figura 3-25 Calculo do arrasto induzido no CEA-VLM.

3.3.4 Esteira livre

O alinhamento do vortice ferradura com o escoamento ndo perturbado
utilizando uma esteira fixa conforme descrito anteriormente (Figura 3-16 e Figura 3-17),
¢ uma 6tima aproximacao para o calculo de uma unica superficie sustentadora, pois para
pequenos angulos de ataque a geometria da esteira possui pouca influéncia nos
resultados aerodinamicos de interesse (coeficientes de sustentacdo e arrasto) da
superficie geradora da esteira.

No entanto, ao se considerar uma segunda superficie proxima a esteira da
primeira (como as empenagens), sob condi¢des de altos angulos de ataque e derrapagem
ou com altas velocidades angulares de manobra, a geometria da esteira pode afetar
significativamente os resultados aerodindmicos.

Para solucionar tal problema foi adicionado ao software implementado um
modelo de esteira livre (Katz ¢ Maskew, 1987). Este € um processo iterativo ndo linear
e transitorio que demanda um grande tempo de processamento, pois a esteira ¢
discretizada e a sua utilizacdo sera opcional, cabendo ao usudrio a avaliagdo da
necessidade de uso.

A principal caracteristica observada na esteira de uma aeronave real € o seu
enrolamento nas extremidades das superficies, como pode ser visto na Figura 3-26,

levando assim a formagdo dos vortices de ponta de asa descritos anteriormente.
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Esteira
Livre

Pontos de
controle na esteira

Figura 3-26 Comparacio entre os modelos de esteira plana e esteira livre

O processo iterativo para o calculo da esteira consiste em calcular a
trajetoria de cada particula fluida ap6s o escoamento deixar a superficie solida. Essas
trajetorias irdo se tornar a proxima configuragdo de vortices ferradura para uma nova
iteracdo, tornando assim a esteira coincidente com a linha de corrente, conforme pode

ser visto na Figura 3-27 (Katz, J. e Maskew, 1987).

Figura 3-27 Evolucao das linhas de corrente e dos vortices ferradura
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O algoritmo utilizado para calculo da esteira pode ser descrito da seguinte
forma:

(1) Entrada da geometria inicial dos vortices ferradura, onde os vortices de
fuga se estendem sobre a superficie do corpo desde Y4 de corda até o bordo de fuga
(instante t = 0 na Figura 3-27).

(2) Utilizando o método de Vortex-Lattice calcula-se a intensidade dos
vortices e a velocidade nos pontos de controle da esteira.

(3) Com as velocidades nos pontos de controle, calcula-se a trajetéria de
uma particula fluida localizada nesses pontos (linhas de corrente), usando um integrador

numérico, como mostrado nas equacdes 3.69 e 3.70.
(X%, 2,2),000 = (X, 1,2), +(Ax, Ay, Az) 3.69
Onde:
(Ax, Ay,Az) =(u,v,w)At 3.70

(4) O vortice de fuga ¢ entdo estendido sobre a trajetoria da particula fluida

calculada.

(5) Volta-se entdo para (2), até que o critério de convergéncia adotado seja

obtido (dCL 0 < tolerdncia , por exemplo), ou um niimero preestabelecido de iteragdes

seja atingido.

E importante notar que esse é um problema eliptico, ou seja, é preciso
recalcular toda a esteira em cada iteracdo, pois o segmento de vortice mais distante da
asa modifica o inicio do desenvolvimento da esteira, mais proxima a asa.

Vale ressaltar ainda que no passo (2), as equagdes 3.69 e 3.70 dizem
respeito a um integrador de primeira ordem (Euler). E aconselhavel a utilizagdo de um
integrador numérico de ordem superior como o Runge-Kutta de segunda ou quarta

ordem, melhorando assim a precisdo dos resultados.
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4 O SOFTWARE IMPLEMENTADO

Como plataforma de desenvolvimento do software foi escolhida a

linguagem de programa¢do MATLAB por apresentar as seguintes caracteristicas:

Facilidade de programacao.

Linguagem interpretada com ferramentas de depuracao sofisticadas.

Grande quantidade de rotinas matematicas disponiveis, como inversao de
matriz, interpolacdo de dados discretos e geracdo de graficos,

dispensando assim a necessidade do desenvolvimento de tais rotinas.

Capacidade de gerar ambientes graficos completos de pré-processamento
e pos-processamento em ambiente de janelas.

CEA-VLM 2,5 D serd o nome do ambiente de projeto completo de
aeronaves, composto por dois aplicativos integrados, o CEA-2D (escoamento bi-

dimensional) e 0 CEA-VLM (escoamento tridimensional).

4.1 CEA-2D

O CEA-2D ¢ o software para calculo dos perfis aerodinamicos baseado no
método dos painéis em conjunto com um modelo semi-empirico de camada limite. Esta
implementagdo possui as seguintes caracteristicas:
e M¢étodo dos Painéis com duas formulagdes disponiveis: Hess-Smith e
Vortice Linear.

e (Calculo da camada limite utilizando o modelo de Thwaites para a regido
laminar, o critério de transicdo proposto por Michael e o modelo de
Head para a regido Turbulenta.

e Modelo adicional para correcdo da ndo linearidade da curva de

sustentacao (estol) proposto por Eppler modificado.

4.2 CEA-VLM

O CEA-VLM ¢ o software para calculo da aeronave completa. E baseado no

método de Vortex-Lattice modificado, com somente uma singularidade ao longo da
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linha de corda (assim como o método proposto por Weissinger), porém incorporando

uma série de modelos adicionais nao disponiveis nos softwares similares, a saber:

Meétodo de Vortex-Lattice modificado

Utilizagdo das informagdes tabeladas bidimensionais do perfil
aerodinamico, obtidas experimentalmente ou calculadas numericamente,
podendo assim calcular a regido ndo linear da curva de sustentagdo
(estol) e incluir efeitos de arrasto parasita € momento aerodindmico do
perfil.

Possibilidade de utilizagdo de geometrias complexas com multiplas
superficies planas e ndo-planas, torcdo geométrica, diedro e
enflechamento (moderado).

Permite tor¢ao acrodinamica.

Pode-se utilizar qualquer tipo de distribuicdo de malha, sendo que na
implementagao desenvolvida estdao disponiveis quatro tipos.

Célculo das forcas, momentos e seus respectivos coeficientes em trés
sistemas de coordenadas diferentes (eixo do corpo, eixo de estabilidade
e eixo do vento).

Alinhamento da esteira fixa

Modelo adicional de esteira livre

Avaliagdo do campo de escoamento ¢ Momentum no infinito para
calculo do arrasto induzido (Trefftz-Plane).

Aceita diversas condi¢des de voo, com o escoamento alinhado em angulo
de ataque ou derrapagem e velocidades angulares de rolamento, arfagem

e guinada.

4.3 Ambientes de Pré e Pos Processamento

Visando a facilidade de utilizagdo do software por outros engenheiros, foi

desenvolvida uma interface grafica amigavel na qual através de janelas sdo fornecidas

todas as informagdes necessarias para o procedimento de calculo e interpretagdo dos

resultados, tanto no ambiente bidimensional quanto tridimensional (Figura 4-1 e Figura

4-2 respectivamente).
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S5 RESULTADOS

5.1 Escoamento Bidimensional

5.1.1 Comparacao entre as formulacoes de Método dos
Painéis bidimensionais

No software implementado estdo disponiveis duas formulagdes potenciais
bidimensionais, Hess-Smith e Vortice Linear (ou distribui¢do Linear de Voértices),
cabendo ao usuario a escolha de qual formulagao utilizar.

A formulagao proposta por Hess e Smith (1966) necessita de um ntimero
maior de painéis para obtencdo da convergéncia, em relacdo ao método de Vortice
Linear, conforme mostrado na Tabela 5-1 e na Figura 5-1. No entanto, devido a sua
formulagdo, acredita-se que a solugdo proposta por Hess e Smith (1966) seja menos
sensivel em relagdo a qualidade dos pontos utilizados como dado de entrada para as
coordenadas que compde o perfil aerodindmico. Em algumas situagdes (como abertura
do bordo de fuga devido a existéncia de um gap entre o intradorso e o extradorso) pode
ser mais recomendada a sua utilizag¢do, por isso sua formulagdo é mantida no software

implementado, além de sua importancia historica.

Tabela 5-1 Comparacio entre as formula¢oes de método dos painéis

bidimensionais
Numero Coeficiente de Sustentacao
de Painéis Hess-Smith Vortice Linear
6 0,18930 0,37345
8 0,28157 0,41645
10 0,33659 0,44330
16 0,41624 0,47641
20 0,44085 0,48654
50 0,49353 0,50837
100 0,50862 0,51507
150 0,51330 0,51731

200 0,51533 0,51827
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Niamero de paineis

Figura 5-1 Comparacio entre as formula¢oes de método dos painéis

bidimensionais

Como se pode notar pela Figura 5-2, ambas as formulagdes (Hess-Smith e

Vortice Linear)

convergem rigorosamente para a mesma distribuicdo de coeficiente de

pressao. Foi utilizado um perfil NACA 4415, com angulo de ataque « =0° e ntimero de

painéis = 50.
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06
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0.2

Coeficients de Pressdo

0z

0.4
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0.4

O Vértice Linear Extradorso
O Vortice Linear Intradorso
[ g e R g ——Hess-Smith Extradorso
——Hess-Smith Intradorso
I I I I I
15

05 0 05 1

X

Figura 5-2 Diferenca entre as formulacdes potenciais no coeficiente de pressao.
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5.1.2 Comparacio com outros softwares e resultados

experimentais

Os resultados obtidos com o software bidimensional implementado (CEA-

2D), foi comparado com resultados experimentais disponiveis na literatura (Abbott e

von Doenhoeff, 1959 e Somers, 1981) e com os principais softwares utilizados

atualmente para a andlise de perfis aerodindmicos.

Os critérios de escolha de quais os softwares seriam utilizados na

comparagdo foram:

Boa documentagdo do software descrevendo os modelos utilizados,
preferencialmente com codigo fonte aberto para analise.

Utilizar método dos painéis para o tratamento da regido potencial

Representagao fiel dos modelos de camada limite descritos

Disponibilidade gratuita

Possuir versdao compativel com o padrao IBM-PC

Relevancia historica e vasta utilizagdo em projetos de aeronaves

Os softwares escolhidos contemplam os modelos e métodos conforme

apresentado na Tabela 5-2.

Tabela 5-2 Softwares Disponiveis para a Comparacio Bidimensional

Meétodo Modelo Criterio Modelo de Tipode  Escoamento
Software dos ] de N N
. Laminar - Turbuléncia Interacdo  Descolado
Painéis Transi¢ao
JavaFoil** Vprtlce Eppler e Eppler e Eppler e Fraca Valido*
linear Somers Somers Somers
Pablo*** \;i(;r;;cre Thwaites Michel Head Fraca N3ao valido
XFoil**** V.O rtice Dre.:la c Dre.:la © Drela e Giles Forte Valido
linear Giles Giles
Vortice
linear
CEA 2D ou Thwaites Michel Head Fraca Valido*
Hess-
Smith
*Através de modelo adicional
**Hepperle (2006)
***Wauquiez (2000)

##%*Drela (2006)
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Em todos os softwares, ndo foram utilizadas nenhuma correcdo disponivel
para efeitos de compressibilidade e acabamento superficial.

Os softwares escolhidos foram entdo submetidos a uma bateria de
simulagdes, levantando-se as curva de coeficientes de sustentacdo, momento
aerodinamico e arrasto de diferentes perfis aerodindmicos.

Os perfis utilizados nos testes sdo subsonicos e com larga utilizacdo no
projeto de aeronaves leves e de aviagdo geral, incluindo perfis simétricos, ndo
simétricos, turbulentos e laminares. Assim, os perfis analisados foram:

e NACA 0012

e NACA 4415

e NACA 23015

e NACA 632415
NLF(1)-0215F

Para todos os testes numéricos e para obtengdo das informacdes
experimentais foi considerado um numero de Reynolds igual a 3 milhdes, deflexdo de
flap nula e acabamento superficial polido. A geometria dos perfis em cada software foi
gerada a partir das mesmas coordenadas e utilizando o mesmo nimero de painéis (200
painéis). Os resultados sao mostrados da Figura 5-3 a Figura 5-7.

Com base nas curvas polares apresentadas na Figura 5-3 a Figura 5-7, foram
determinadas ainda caracteristicas aerodinamicas secundarias, mas de fundamental

importancia no projeto da aeronave, sendo: a inclinacdo da curva de sustentagdo
(dc%a) e o angulo de sustentacdo nula (¢, ) sendo apresentados na Tabela 5-3 e na

Tabela 5-4.
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Figura 5-7 Resultados para o perfil NLF(1)-0215F
Tabela 5-3 Inclinacoes da curva de sustentacao (1/radianos)
Perfil Pablo Xfoil JavaFoil CEA 2D
Tanel Valor E (%) Valor E (%) Valor E (%) Valor E (%)
NACA 0012 6.42 6.89 7.39 6.35 -1.01 6.86 6.96 6.88 7.20
NACA 4415 5.73 7.05 23.01 641 11.89 7.02 2250 7.03 22.76
NACA 23015 6.07 7.05 16.08 6.36 4.72 7.04 1585 6.97 14.83
NACA 632415  6.88 6.94 0.95 6.67 -296 691 0.54 6.91 0.46
NLF(1)-0215F 6.45 6.93 7.45 6.73 4.29 6.80 5.42 6.86 6.36
Tabela 5-4 Angulo de sustenta¢io nula (Graus)
Perfil Pablo Xfoil JavaFoil CEA 2D
Tinel Valor E (%) Valor E (%) Valor E (%) Valor E (%)
NACA 0012 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00
NACA 4415 -4.00 -430 755 -436 893 -450 1253 422 546
NACA 23015 -1.08 -1.18 981 -1.21 1282 -1.67 5537 -1.19 10.27
NACA 632415 -2.83 -325 1471 -299 570 -3.13 1034 -3.13 10.33
NLF(1)-0215F -5.74  -6.35 1064 -561 -229 -633 1027 -6.33 10.25
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Nota-se da Figura 5-3 a Figura 5-7 um volume muito grande de
informacodes, dificultando assim a analise dos resultados de forma objetiva. Com o
intuido de determinar o melhor modelo para célculo de perfis aerodindmicos a luz do
projeto de aeronaves, foi atribuida uma pontuagdo a cada software, representando a
acuracidade dos seus resultados com os resultados experimentais. Esta pontuac¢do foi

definida como mostrado na equacao 3.71.

Onde S denota a pontuagdo, Y denota o valor experimental do coeficiente
em questdo e ¥ denota o valor do coeficiente em questdo calculado numericamente.

A pontuagdo normalizada de cada software, obtida como descrito
anteriormente, para a polares de sustentacdo, momento aerodindmico e arrasto sdo

mostrada na Figura 5-8, Figura 5-9 e Figura 5-10 respectivamente.
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Figura 5-8 Pontuaciio normalizada obtida na determinacio do coeficiente de
sustentacio.
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Figura 5-10 Pontuac¢io normalizada obtida na determinacio do coeficiente de
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Pelos resultados apresentados na Figura 5-3 a Figura 5-10 e na Tabela 5-3 ¢
na Tabela 5-4 e observa-se uma discrepancia entre os softwares analisados, mas em
geral observa-se que:

e Na regido linear da curva do coeficiente de sustentagdo, todos os

softwares obtiveram resultados bastante semelhantes, com erros médios
dC
de %a e a, por volta 10%.

e Na regido nao linear da curva de coeficiente de sustentacdo, nenhum
software conseguiu reproduzir o efeito do estol com fidelidade, enquanto
que o Pablo nem mesmo mudou a inclinagdo da curva de coeficiente de
sustentacdo, evidenciando assim a falta de um modelo de estol, nota-se
ainda no CEA-2D que o efeito da correcdo empirica utilizada foi
bastante satisfatoria em alguns casos e insatisfatoria em outros.

e Na curva de coeficiente de arrasto, todos os softwares captaram o
comportamento da curva, mas a formulagdo utilizada pelo CEA-2D e
pelo Pablo foram as que mais se aproximaram da curva experimental.

e Na curva de coeficiente de momento aerodinamico observa-se, em todos
os softwares, que em alguns perfis os resultados sdo satisfatorios
(geralmente perfis com camber moderado), enquanto que em outros
existe um grande erro em relagdo aos resultados experimentais
(geralmente perfis com camber elevado).

e De maneira geral observa-se um desempenho superior do software CEA-
2D em alguns dos perfis aerodindmicos testados, na curva de coeficiente
de sustentacdo mas principalmente na curva de coeficiente de arrasto,
enquanto que na curva de momento aerodindmico os resultados sdo mais
discrepantes.

Para compreender a diferenca obtida entre os softwares, deve-se fazer uma
analise critica e detalhada de suas solugdes. A regido linear da curva de sustentacdo ¢
regida principalmente pela solucdo potencial do método dos painéis. Pode-se ver na
Figura 5-11 (NACA 4415 a=0°) que todos os softwares convergem para 0 mesmo
resultado de distribuicdo de coeficiente de pressdo potencial. A regido ndo linear da

curva de coeficiente de sustentagdo e a curva de coeficiente de arrasto sdo regidas pela
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solucdo de camada limite, que, como pode-se observar na Figura 5-13 (NACA 4415
a =0°, Re=3x10%) , todos os softwares apresentam uma solugio distinta.

Outro fator que deve ainda ser considerado como possivel causador da
discrepancia dos resultados ¢ o tipo de iteracdo potencial-viscosa utilizada em cada
software, sendo que o Xfoil ¢ o unico software que calcula a distribuicdo de pressdo
considerando a presenga da camada limite, conforme mostrado na Figura 5-12 (NACA
4415 a=20°, Re=5x10"), o que justifica seu melhor desempenho nas curvas de

momento aecrodinamico em alguns perfis aecrodinamicos testados.

0000004 O CEAVLM
"l 9% 8644 A * XFoll
’ ),

<y Java Foil

Coeficiente de Pressao

Figura 5-11 Comparacao entre a distribuiciio do coeficiente de pressao.
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Figura 5-12 Comparacio entre os resultados potencial e viscoso para o coeficiente

de pressao.
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5.2 Escoamento Tridimensional

Diferentemente do caso bidimensional no qual o software implementado
pode ser confrontado com outros softwares disponiveis e com resultados experimentais
simultaneamente, no caso tridimensional, essa comparagdo simultanea niao é coerente
devido a grandes diferencas entre as metodologias empregadas e limitagdes em cada
software, principalmente no tocante a distribuicdo de singularidades ao longo da corda e
a utilizagdo das polares bidimensionais do perfil aerodindmico, conforme mostrado na
Tabela 5-5. Por isso inicialmente serdo comparados os resultados entre os softwares
fazendo os ajustes necessarios para que todos representem o mesmo fendmeno fisico
envolvido (mesmo tipo de perfil aerodindmico e condi¢do de voo) e depois apenas o

CEA-VLM serd comparado com resultados experimentais.

5.2.1 Comparac¢ao com outros softwares disponiveis

Os critérios de escolha de quais os softwares seriam utilizados na
comparagao foram:

e Boa documentacdo do software descrevendo os modelos utilizados,

preferencialmente com codigo fonte aberto para analise.

e Utilizar método de Vortex-Lattice para o tratamento da regido potencial

e Disponibilidade gratuita

e Possuir versao compativel com o padrao IBM-PC

e Relevancia historica e vasta utilizagdo em projetos de aeronaves

e Permitir a inser¢do de angulo de ataque (& ), angulo de derrapagem ( 3)
e velocidades angulares de rolamento, arfagem e guinada (p,q e r

respectivamente).
Os softwares escolhidos contemplam os modelos e métodos conforme

apresentado na Tabela 5-5.
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Tabela 5-5 Softwares Disponiveis para a Comparac¢io Tridimensional

Caracteristica AVL* TORNADO** CEA-VLM
Multiplas
Superficies sim sim
sustentadoras
Distribuicao de
vortices ao longo da sim nao
corda
Perfil Permitido Qualquer Somente NACA 4 Qualquer
Angulo de . .
sim sim
Derrapagem
Velocidades de
rolamento, arfagem sim sim
e guinada.
Tipos de malha
) i 4 4
disponiveis
Numero sistemas de
3 3
coordenadas
Utilizagao de
polares nao sim
bidimensionais

Tipo de esteira
disponivel

Fixa desalinhada

Fixa alinhada

Fixa desalinhada,
fixa alinhada,
esteira livre

Forma de calculo
do arrasto induzido

Vortice Colado,
Treffts-Plane

Vortice Colado

Vortice Colado,
Treffts-Plane

*Drela (2006)
% Melin (2005)

O CEA-VLM ¢ o tnico algoritmo utilizado nessa comparagdo que utiliza

polares bidimensionais dos perfis aerodindmicos como dado de entrada, enquanto que

os outros softwares permitem a distribui¢do de singularidades ao longo da corda,

alinhando-as com a linha de camber do perfil.

Devido a essa diferenca de metodologia, para que todos os softwares

reproduzam rigorosamente a mesma situagcdo deve-se fornecer ao CEA-VLM uma curva

polar tedrica as caracteristicas mostradas no sistema de equagdes 3.72.

3.72
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Nos demais softwares devem ser utilizados perfis simétricos (qualquer perfil
simétrico no método de Vortex-Lattice tradicional possui polar semelhante a
apresentada no sistema de equacdes 3.72) e deve-se ainda utilizar somente um vortice
ferradura ao longo da linha de corda.

Para tal comparagdo foi criado o modelo de uma aeronave completa,
utilizando mesmo niimero de vortices ferraduras ao longo da envergadura e somente um
vortice ao longo da linha de corda, conforme mostrado na Figura 5-1, além de se utilizar

a mesma geometria de esteira fixa em todos os softwares.

AVL TORNADO CEA-VLM

A

Figura 5-14 Modelo criado nos trés softwares em questao

Entretanto, no decorrer das comparagdes foi abandonado o software
Tornado, devido a problemas de implementacdo (cddigo fonte analisado), que geram
resultados equivocados principalmente quando a aeronave possui velocidade de
manobra, como mostrado na Figura 5-15. Além de incoeréncias nos coeficientes de
sustentagdo € momento aerodindmico observam-se valores negativos de arrasto

induzido.
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Figura 5-15 Resultados equivocados encontrados com o software Tornado.
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Portanto, o unico software disponivel capaz de produzir resultados
consistentes em todas as condigdes analisadas para servir de referéncia ao CEA-VLM
foi o software AVL.

Os resultados obtidos com ambos os softwares foram comparados nas

seguintes condigdes:

1) Angulo de ataque (¢« ) variando de -20° a 20°, 4ngulo de derrapagem /3
constante igual a zero, velocidade de rolamento (p) constante igual a zero, velocidade de

arfagem (q) constante igual a zero, velocidade de guinada (r) constante igual a zero
(Figura 5-16).
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Figura 5-16 Comparacéo entre o CEA-VLM e 0 AVL em funcio do dngulo de

ataque.

2) Angulo de ataque (&) constante igual a 5°, angulo de derrapagem [

variando de -20° a 20°, velocidade de rolamento (p) constante igual a zero, velocidade

de arfagem (q) constante igual a zero, velocidade de guinada (r) constante igual a zero
(Figura 5-17).
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Figura 5-17 Comparacio entre o CEA-VLM e 0 AVL em funcio do dngulo de
derrapagem.

3) Angulo de ataque (&) constante igual a 5°, dngulo de derrapagem /3
constante igual a zero, velocidade de rolamento (p) variando de -100 °/s a 100 /s,
velocidade de arfagem (q) constante igual a zero, velocidade de guinada (r) constante

igual a zero (Figura 5-18).
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Figura 5-18 Comparacao entre o CEA-VLM e 0 AVL em func¢ao do angulo da
velocidade de rolamento.

4) Angulo de ataque (&) constante igual a 5°, angulo de derrapagem /3
constante igual a zero, velocidade de rolamento (p) constante igual a zero, velocidade de
arfagem (q) variando de -100 °/s a 100 °/s, velocidade de guinada (r) constante igual a

zero (Figura 5-19).
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Figura 5-19 Comparacao entre 0o CEA-VLM e 0 AVL em funcio do dngulo da
velocidade de arfagem.

5) Angulo de ataque (o) constante igual a 5°, dngulo de derrapagem /

constante igual a zero, velocidade de rolamento (p) constante igual a zero, velocidade de

arfagem (q) constante igual a zero, velocidade de guinada (r) variando de -100 °/s a 100

°/s (Figura 5-20).
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Figura 5-20 Comparacio entre 0o CEA-VLM e 0 AVL em funcio do d4ngulo da
velocidade de guinada.

Nota-se que ambos os softwares comparados obtiveram resultados quase

idénticos em todas as situagdes, com diferengas sutis apenas em altas velocidades

angulares de guinada. A diferenca média entre os softwares foi inferior a 1%

considerando todas as condi¢des de voo analisadas.
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5.2.2 Comparacao entre a teoria linear e a nao linear

O método de Vortex-Lattice tradicional é linear ¢ em sua formula¢ao nao ¢

considerada a espessura relativa do perfil. Logo, qualquer perfil simétrico possuira

a=r

exatamente o mesmo comportamento da placa plana, ou seja OC%OZ =2r em toda

a=—r

a curva de sustentacdo e ¢, =0, entretanto, como visto no caso bidimensional, e

confirmado pela Figura 5-21, a curva de sustentagdo de um perfil ndo possui inclinagdo
constante, sendo que, para altos angulos de ataque observa-se os efeitos do

descolamento do escoamento, causando o efeito conhecido como estol.
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Figura 5-21 Caracteristicas aerodinamicas do perfil NACA 0012

Neste ponto observa-se a primeira vantagem do software desenvolvido em
relacio ao método de Vortex-Lattice tradicional, pois com a utilizagdo da polar
bidimensional, além da influéncia da espessura relativa, ¢ possivel a deteccdo das ndo
linearidades da curva de sustentagdo, gerando o efeito conhecido como estol.

A Figura 5-22 e a Figura 5-23 comparam a distribuicao do coeficiente de
sustentacdo obtido com o software CEA-VLM e suas respectivas curvas de coeficiente
de sustentagdo, arrasto e momento aerodinamico em funcao do angulo de ataque (Figura
5-24 e Figura 5-25) utilizando como dado de entrada a curva polar do perfil NACA

0012 apresentada na Figura 5-21, com a teoria de Vortex-Lattice linear cldssica, em
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configuragdes de asas tipicas em aeronaves: uma asa retangular (AR=10) e uma asa

trapezoidal (AR=16.67, 1=0.2).
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Figura 5-23 Distribuicio de CL em uma asa trapezoidal tipica.
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Figura 5-24 Polar aerodiniAmica da asa retangular em questiao obtida com o
software implementado.
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Figura 5-25 Polar aerodinAmica da asa trapezoidal em questio obtida com o
software implementado.
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E importante notar que, conforme esperado, o estol inicia-se nas regides
com maior circulagdo (maior sustentagdo), conforme pode ser visto na Figura 5-22 e na
Figura 5-23.

As curvas apresentam resultados coerentes, sendo que a teoria linear e a ndo
linear s3o idénticas para pequenos angulos de ataque, entretanto nota-se que para altos
angulos de ataque os efeitos associados ao estol, como a reducdo no coeficiente de
sustentacdo e no arrasto induzido (Figura 5-24e Figura 5-25) sdo importantes.

E importante notar ainda que com o software implementado, além do arrasto

induzido, é possivel computar o efeitos do arrasto parasita do perfil aecrodinamico.

5.2.3 Comparacio entre as Técnicas de Medicao do Arrasto
Induzido

Conforme dito anteriormente, devido a dificuldade de se medir o arrasto
induzido provocado pelas superficies sustentadoras, diversas técnicas surgiram com esse
objetivo. Foram comparados os resultados obtidos com trés técnicas para calculo do
arrasto induzido bastante utilizadas (Katz e Plotkin,1991):

e Teorema de Kutta-Joukowski no vértice colado (equacdo 3.57).

e Medi¢ao do Downwash a % de corda

o Treffts-Plane

Essas trés técnicas de medi¢do do arrasto induzido serdo comparados
utilizando uma asa retangular (AR=5) com diferentes perfis aerodinamicos e diferentes
técnicas de solucdo do escoamento tridimensional.

e Perfil simétrico utilizando o método Linear de solugdo

e Perfil simétrico utilizando o método Nao Linear de solugao

e Perfil assimétrico utilizando o método Nao Linear de solugao
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Ao ser considerado apenas o método linear de solugao em perfis simétricos
(através da utilizacdo da polar mostrada na equagao 3.72) as trés metodologias de
calculo do arrasto induzido apresentam resultados semelhantes. Entretanto, ao ser
considerado o método ndo linear de solucdo, o arrasto induzido obtido pelo teorema de
Kutta-Joukowski nao foi adequado, ndo computando a diminui¢ao do arrasto induzido
em fun¢do da diminui¢do da sustentacao (ou seja, da circulagdao). Ao ser considerado
um perfil assimétrico, o teorema de Kutta-Joukowski chegou a inclusive produzir
resultados negativos para o arrasto induzido, o que ¢ um equivoco.

Com teorema de Kutta-Joukowski o que ¢ feito ¢ a medicdo do arrasto
induzido em fun¢do do downwash a "4 de corda. Esses resultados equivocados de
arrasto induzido sdo provocados pela falta de distribui¢do de singularidades ao longo da
linha de camber do perfil e consequentemente pelo ndo alinhamento correto das normais
dos painéis que formariam o perfil aerodinamico. E fundamental notar ainda que toda a
circulacdo estd concentrada num unico ponto ao longo da corda, o que ¢ uma
aproximagao satisfatoria para determinacdo da sustentagdo, mas ndo representa o
fenomeno fisico associado ao arrasto induzido, principalmente em asas ndo retangulares
(Mortara, Straussfogel ¢ Maughmer, 1992). A partir de tal efeito, Eppler inclusive
propos uma modificagdo na linha sustentadora na qual os vortices colados estariam no
bordo de fuga ao invés de “4 de corda, para uma melhor medi¢do do arrasto induzido
(Mortara, Straussfogel, Maughmer, 1992). Essa grande variedade de técnicas
apresentam resultados bastante distintos entre si, com variagdes de mais de 30 % nos
resultados (Dam e Nikfetrat, 1991).

O método do Treffts-Plane (variacdo de Momentum no infinito) ¢ um
método bastante sofisticado, muito utilizado em trabalhos anteriores (Giles e
Cummings, 1999 e Jie L1, Fengwei Li e Qin E, 1999) e em diversos softwares (AVL,
Pmarc e VSaero) que independe da distribuicdo de singularidades ao longo da corda
(Figura 5-29) .

No software implementado estdo disponiveis duas técnicas para a medi¢ao
do arrasto induzido: Kutta-Joukowski e Treffts-Plane, cabendo ao usuario a escolha de

qual técnica a ser utilizada.
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Figura 5-29 Estudo do arrasto induzido no Treffts-Plane em conjunto com o

modelo de esteira livre no software CEA-VLM
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5.2.4 Comparacio com resultados experimentais

5.2.4.1 Asa retangular simples

Mukherjee e Gopalarathnam (2006), em seu trabalho sobre métodos nao
lineares de linha sustentadora, apresentam resultados experimentais de asas retangulares
com diversos alongamentos utilizando o perfil NACA 4415. Esses resultados obtidos
experimentalmente foram comparados com os resultados obtidos numericamente

através do software CEA-VLM. Os resultados podem ser vistos na Figura 5-30.
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Figura 5-30 Curvas polares obtidas numericamente e experimentalmente para
diversas asas retangulares, utilizando o perfil NACA 4415.

Os resultados mostrados na Figura 5-30 mostram que o método
implementado se aproxima bem dos resultados experimentais, mesmo na regido nao
linear da curva de sustenta¢do, com um erro médio de cerca de 10% em toda a faixa
analisada. Ao ser considerada somente a regido linear o erro médio diminui para cerca

de 6%, enquanto que ao ser considerada o regido de estol, o erro foi da ordem de 15%.
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5.2.4.2 Deflexao de comando

House (1939) apresenta em seu trabalho diversos resultados experimentais
para asas utilizando o perfil NACA 23012 com flap.

Foi selecionada uma asa (Figura 5-31) e os resultados obtidos
numericamente com o software CEA-VLM foram confrontados com os resultados

experimentais.

A 7 Z
| = ~ |

24

Figura 5-31 Asa utilizada para comparacio dos resultados numérico e
experimental.

E importante notar que no CEA-VLM, o efeito da deflexdo do flap e demais
superficies de comando ou de hiper-sustentacdo ocorre devido a utilizacdo de uma polar
diferenciada do restante da asa, que leva em consideragado esta deflexao.

Para esta comparagdo foram utilizadas as curvas polares obtidas
experimentalmente para o perfil NACA 23012 com flap recolhido e com flap defletido
40°, obtidas por Wenzinger e Harrris (1939), mostradas na Figura 5-32.

Neste ponto, o software mostra mais uma vantagem em relagdo aos métodos
tradicionais de Vortex-Lattice, pois como sdo utilizadas curvas experimentais de
sustentagdo, arrasto € momento aerodinamico, os efeitos associados ao gap (espago
entre o perfil e o flap) serdo computados, pois tais efeitos ja entdo inseridos na curva

experimental do perfil.
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Figura 5-32 Resultados experimentais obtidos com o perfil NACA 23012.

A unica dificuldade encontrada nesta metodologia ¢ a necessidade de uma
polar bidimensional extensa, com uma faixa de angulos de ataque abrangente, devido a
grande dispersdao dos angulos de ataque efetivos, conforme mostrado na Figura 5-33,
resultantes dos grandes angulos de ataque induzidos causados pela deflexdo do flap,

como pode ser visto na Figura 5-34.

Angulo de Ataque Efetivo (Graus)

-4
3 2 -1 0 1 2 3
Figura 5-33 Angulos de ataques efetivos atuantes na asa.
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Figura 5-34 Resultados para asa retangular com 10° de 4ngulo de ataque.

E interessante notar que, no modelo criado, apesar de ter sido utilizado uma
troca abrupta da curva de coeficiente de sustentacdo na regido do flap, os resultados de
circulacdo e sustentagdo apresentam uma transicdo suave, o que € coerente com 0s
resultados esperados.

A Figura 5-35 compara as curvas de coeficientes de sustentagdo, arrasto e

momentos aerodindmicos obtidas com o software CEA-VLM com os resultados obtidos

experimentalmente por House (1939).
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Figura 5-35 Comparacao entre os resultados numéricos e experimentais

Os resultados mostrados na Figura 5-35 mostram que o método
implementado se aproxima bem dos resultados experimentais inclusive em asas com
dispositivos hiper-sustentadores ativados, apresentando um erro médio em torno de

12%. Ao se considerar apenas a regido linear da curva de sustentag¢do o erro ¢ em torno

de 7%.

5.2.5 Geometria da esteira

Diversos softwares utilizam modelos de esteira livre como, por exemplo, o
Pmarc (Ashby, Dudley e Iguchi, 1988). A Figura 5-36 mostra a esteira gerada com o
software Pmarc comparada com a esteira gerada pelo software CEA-VLM, apenas em

carater ilustrativo.
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CEA-VLM

Figura 5-36 Comparacao entre as esteiras geradas pelos softwares

Para avaliar a influéncia da geometria da esteira na curva de sustentacdo de
uma aeronave, os resultados obtidos com os trés modelos de esteira disponiveis no
software CEA-VLM (esteira fixa ndo alinhada com o escoamento, esteira fixa alinhada
com o escoamento e esteira livre) foram comparados entre si. Foi adotada uma
configura¢do do tipo Canard, na qual a esteira do Canard atravessa a asa principal

Figura 5-37.
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Figura 5-37 Influéncia da geometria da esteira na curva de sustentacio.
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Observa-se que a geometria da esteira possui uma influéncia discreta sobre a
polar da aeronave em relagdo ao angulo de ataque. Entretanto, sua influéncia torna-se
fundamental em situagdes mais severas, como altas velocidades angulares como, por

exemplo, uma aeronave em manobra ou uma hélice, como mostrado na Figura 5-38.

10 ace)

Figura 5-38 Situacdes onde a geometria da esteira torna-se fundamental

Outra situagdo na qual a utilizagdo de um modelo de esteira livre € vantajosa
¢ no estudo do enrolamento dos vortices de pontas de asa ou vortices ao longo da
envergadura devido ao estol, onde o aumento da pressdo (evidenciada pela perda de

sustentacdo local) ocasiona o enrolamento dos vortices, conforme mostrado na Figura

5-39.
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Figura 5-39 Enrolamento dos vortices ao longo da envergadura devido ao estol,
vista por de tras da asa.

5.2.6 Resultados ao longo da corda

Apesar de ndo ter sido utilizada uma distribuicao de singularidades ao longo
da corda, optando-se pela utilizacdo da polar aerodinamica do perfil calculada através
do software bidimensional CEA-2D, ¢ possivel recuperar os resultados bidimensionais
ao longo da corda. Isto se deve ao fato de que cada se¢do da asa nada mais ¢ que o perfil
aerodinamico em angulos de ataque distintos ao longo da envergadura. Em outras
palavras, conhecendo os angulos de ataque efetivos em cada secdo da asa (resultados
tridimensionais), ¢ possivel fazer o caminho inverso e calcular os resultados

bidimensionais para cada se¢do ao longo da envergadura (Figura 5-40 e Figura 5-41).
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0.7

Figura 5-40 Recuperacio das informacgoes ao longo da corda e do intradorso e extradorso
através da utilizacdo dos resultados bidimensionais
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Figura 5-41 Distribuicio de pressiao no intradorso e no extradorso atuante em cada
secao da asa.

5.2.7 Aplicacdo em uma aeronave real e comparac¢ao com o
método tradicional

Resende (2006) utilizou com sucesso o software CEA-VLM em seu
trabalho, no qual propds uma metodologia detalhada para utilizagdo deste software no
projeto de uma aeronave completa incluindo os efeitos devido a fuselagem, trem de
pouso e demais componentes que alteram os resultados aerodindmicos de uma aeronave
real.

Foi calculada a polar aerodinamica da aeronave Triathlon (Barros, 2001),
utilizando o software CEA-VLM e a esses resultados foram adicionadas, através da
técnica conhecida como Drag Build-Up (na qual o arrasto total ¢ a soma dos arrastos de
cada componente), os efeitos devido a fuselagem, trem de pouso, coleta de ar para o
motor e interferéncias aerodinamicas.

Os resultados obtidos com esta metodologia hibrida (CEA-VLM acrescido
de corregdes experimentais) foram entdo comparados com os resultados obtidos por

Barros (2001) que utiliza os métodos tradicionais disponiveis na literatura e
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aperfeicoados no Centro de Estudos Aeronauticos da Universidade Federal de Minas

Gerais (CEA-UFMG). Os resultados sao mostrados na Figura 5-42.
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Figura 5-42 Utilizacdo do CEA-VLM na aeronave Triathlon

Observa-se na Figura 5-42 que a curva polar C. XCp obtida com o software
CEA-VLM ¢ mais otimista do que a esperada em uma aeronave real, devido a
incapacidade do software em computar os efeitos devido a fuselagem, trem de pouso,
coleta de ar para o motor e interferéncias aerodindmicas na curva de arrasto da
aeronave. No entanto, nota-se que ao se adicionar as informagdes de arrasto desses
componentes obtidos de maneira empirica disponivel na literatura (Etkin, 1959) obtém-
se uma curva polar muito préxima daquela obtida pelo método tradicional de projeto de
aeronaves. Entretanto, com a utilizagdo do software CEA-VLM em conjunto com as
correcdes empiricas dos demais componentes ¢ possivel estudar de maneira muito mais
rapida e detalhada as caracteristicas aerodindmicas da aeronave, incluindo todas suas
derivadas de estabilidade (variagdes dos coeficientes de for¢ca e momento em funcao de

variagoes da condi¢ao do escoamento — «, f e de manobra p,ger).
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5.2.8 Tempo de processamento

Como o objetivo deste trabalho estd voltado para as atividades de
concepg¢do, projeto e otimizacdo de aeronaves, onde diversas geometrias devem ser
avaliadas, e também para a simula¢do de voo, onde o ideal ¢ que o procedimento de
determinagdo das caracteristicas aerodindmicas ocorra em tempo real, o método
proposto deve ser o mais rapido possivel, sem no entanto apresentar resultados
equivocados.

A Figura 5-43 e a Figura 5-44 mostram o tempo de processamento gasto
pelo software CEA-VLM para o céalculo de uma asa em fun¢do do nimero de painéis.
Em ambos os casos foi utilizada uma asa trapezoidal com 5° de angulo de ataque e uma
polar aerodindmica tedrica conforme a equagdo 3.72, visando assim o menor nimero
possivel de iteragdes (neste caso a convergéncia ¢ obtida com duas iteracdes). No caso
da esteira livre foi utilizado um numero de painéis na asa constante igual a 20 painéis e
um integrador de primeira ordem (Euler).

Observa-se pela Figura 5-43 que o método proposto € capaz de atender com
sucesso 0 objetivo proposto, possuindo uma rdpida velocidade de processamento e
resultados proximos da convergéncia com um baixo nimero de painéis.

A relevancia da utilizagdo do modelo de esteira livre por parte do usudrio é
fundamental, pois como se pode notar pela Figura 5-44 o uso do modelo de esteira livre
aumentou significativamente o tempo gasto no processamento sem trazer nenhum

beneficio significativo para o resultado na configuracao adotada.
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50 - 4 0.360
45 - 4 0358
—u— Tempo(s)
40 4 — e« CL m {0356
354 o 4 0354
—® - - L ] *
30 4 0352
)
O 25 4 0350
i g c
i 20 4 0348
'_

15 - 4 0346

|
10 - / 4 0.344
5 | /- 4 0342
_—-m
0 - —— : 0.340

— — T T
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55
NUmero de Elementos na Esteira

Figura 5-44 — Tempo de processamento e precisio nos resultados em func¢io do
numero de Painéis com esteira livre




102

6 CONCLUSOES

Através da analise de resultados decorrida no capitulo anterior, pode-se

apresentar as seguintes conclusdes sobre este trabalho:

6.1 Quanto ao software bidimensional

e O Meétodo dos Painéis apresentou valores de dC%a e «a, ligeiramente

diferentes, na regido linear da curva de coeficiente de sustentacdo, dos
resultados experimentais na maioria dos perfis aerodindmicos testados.
Acredita-se que essa diferenca deve-se aos erros associados com a
viscosidade, como o calculo da camada limite e o tipo de interagao entre
a regido potencial e a viscosa.

e Os algoritmos que utilizam interagdo do tipo fraca se mostraram

ligeiramente inferiores em relagdo ao algoritmo que utiliza uma
interagdo forte, apresentando erros maiores tanto em dC%a quanto em
a,.

e A formulagdo de estol proposta por Eppler, apesar de sua simplicidade, ¢
capaz de corrigir a curva de sustentacdo na regido de descolamento,
fornecendo resultados mais proximos dos valores obtidos
experimentalmente.

e A formulacdo de camada limite proposta por Moran mostrou-se
ligeiramente mais eficiente do que as demais formula¢des de camada
limite analisadas apesar de sua simplicidade e alto nivel de empirismo,
fornecendo curvas de coeficiente de arrasto mais proximas dos

resultados experimentais na maioria dos perfis aerodindmicos

analisados.
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6.2 Quanto ao software Tridimensional

¢ A metodologia de calculo utilizada se mostrou eficiente para as etapas de
projeto que se destina (projeto conceitual, otimizacdo e simulagdo), pois
foram obtidos resultados coerentes com medigdes experimentais com
um tempo de processamento bastante baixo.

e A utilizagdo das informagdes da polar bidimensional proporciona ao
método resultados mais coerentes e precisos, tornando-o mais proximo
dos resultados experimentais, mesmo em condi¢des nao-lineares da
curva de sustentagdo, entretanto ¢ preciso cuidado na avaliagdo da
validade da polar bidimensional utilizada, como por exemplo, em asas

com altos graus de enflechamento.

A utilizagdo de um procedimento de esteira livre se mostrou adequada e
importante para a andlise de geometrias com grande interferéncia e
durante manobras com grande velocidade angular.

O calculo do arrasto induzido no Trefftz-Plane se mostrou bastante

robusto e confiavel, fornecendo valores de arrasto induzido préximos
dos valores obtidos experimentalmente.

e De maneira geral, os resultados das forgas aerodinamicas obtidas
numericamente com o software tridimensional sdo bem coerentes com
os resultados experimentais.

E possivel calcular de uma aeronave completa (asas, empenagens e

demais superficies sustentadoras) com aproximadamente 100 painéis em

menos de 2 segundos.

6.3 Quanto a plataforma computacional escolhida

e A linguagem de programacdo MATLAB possuindo ferramentas
poderosas de depuragdo do codigo e grande biblioteca de rotinas
matematicas disponiveis tornam a tarefa de implementagdo numérica

bem mais facil.
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e O MATLAB por ser uma linguagem computacional interpretada de alto
nivel, possui baixa eficiéncia de processamento sendo em geral mais
lenta do que linguagens compiladas como C e Fortran.

¢ A impossibilidade de criar uma versao executavel do codigo, obrigando o
usudrio a possuir toda a plataforma de desenvolvimento para a sua
execucdo do software implementado pode ser uma barreira para a sua

distribuicao.

6.4 Conclusao final

E importante se ter em mente que nenhuma formulagdo em aerodindmica
computacional disponivel até o momento, encontrada na literatura, ¢ capaz de calcular
todas as situagdes possiveis de voo, com baixo tempo de processamento e resultados
completamente fi€is aos resultados experimentais. Logo, € preciso aprender a conviver

com as incertezas ¢ limitagdes associadas aos métodos numéricos.
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7 SUGESTOES PARA TRABALHOS
FUTUROS

Sdo sugeridos como trabalhos futuros em continuidade a este trabalho:
e A andlise de viabilidade de utilizagdo deste método em outras etapas do
projeto de aeronave, por exemplo, calculo de cargas.

Inclusdo de efeitos de interferéncia fluido-estrutura.

Inclusdo dos efeitos da fuselagem.

Inclusdo do efeito solo.

Implementagdo desta metodologia para solugdo das forgas aerodindmicas

quase em tempo real, objetivando a simulagao de voo.




106

REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

[1]

2]

[10]

[11]

[12]

Abbott, I. H. and von Doenhoeff, A. E., “Theory of Wing Sections”, Dover
Publications, Inc., New York, 1959.

Anderson J. D., “Fundamentals of Aerodynamics”, McGraw-Hill, Inc; 2° ED,
1991.

Anderson Jr., J. D.; Corda, S.; Van Wie, D. M.; “ Numerical Lifting Line Theory
Applied to Drooped Leading-Edge Wings Below and Above Stall”, Journal of
Aircraft, vol.17, no.12, 1980.

Ashby, D.L.; Dudley, M.; Iguchi, S.K; “Development and Validation of an
Advanced Low-Order Panel Method”, NASA Technical Memorandum 101024;
1988.

Barros, C.P.; ”Uma metodologia para desenvolvimento de aeronaves leves
subsonicas”; Tese de Doutorado, Belo Horizonte, Departamento de Engenharia
Mecanica UFMG, 2001.

Cebeci, T., e Brandshaw, P., “Momentum Transfer in Boundary Layers.”,
McGraw-Hill/Hemisphere, Washington , D.C. ,1977.

Dini, P.; Coiro, D., P. e Bertolucci, Stefano; “Vortex Model For Airfoil Stall
Prediction Using an Interactive Boundary-Layer Method’; SED-Voll6, Wind
Energy 1995.

Dini, P.; Coiro, D., P. e Tangler, J.; “Effects of laminar Separation Bubbles and
Turbulent Separation on Airfoil Stall: Work in Progress; Wind Power’s 92
Conference, Seattle, 1992.

Drela, M., e Giles, M. B., “Viscous-Inviscid Analysis of Transonic and Low-
Reynolds Number Airfoils,” AAIA Journal, Vol. 25, No. 10, October 1987, pp.
1347-1355.

Drela, M.; Youngren, H.; “ AVL 3.26 software”; 2006;
http://web.mit.edu/drela/Public/web/avl/

Drela, M.; Youngren, H.; “ Xfoil 6.26 software”; 2006;
http://web.mit.edu/drela/Public/web/xfoil/

Drela, M.; Youngren, H.; “ AVL 3.22 User Primer”’; 2005




107

[16]

[17]

[18]

[19]

[20]

[21]

[22]

[23]

[24]

[25]

Eppler, R. ¢ Somers, Dan M.,”A Computer Program for the Design and Analysis
of Low Speed Airfoils”, NASA Technical Memorandum 80210, Agosto, 1980.
Etkin, B.; “Dynamics of Flight - Stability and Control”; London: John Wiley &
Sons, 1959.

Ganer F. C. e Bryant L. W. “Swept—Wing Loading. A Critical comparison of four
Subsonic Vortex Sheet Theories”, A.R.C Technical Report, C.P 102, Londres
1952.

Giles M. B.; Cummings R. M.; “Wake Integration for Three-Dimensional
Flowfield Computations: Theoretical Development”; Journal of Aircraft, vol.36
no.2., 1999.

Hepperle, M.; “ Javafoil version 1.91 software”; 2006;
http://www.mh-aerotools.de/airfoils/javafoil.htm

Hess J. L; Smith A. M. O., “Calculation of Potential flow about arbitrary bodies”,
Douglas Aircraft Company, Aircraft Division, Long Beach, California (1966).
House, R. O.; “The effects of Partial-Span Slotted Flaps On The Aerodynamics
Characteristcs of a Retangular and a Tapered N.A.C.A. 23012 Wing.”; NACA
TN 719, 1939.

James, C. S. ; Robert, H. N. ; “Method for Calculating Wing Characteristics by
Lifting-Line Theory Using Non-Linear Section Lift Data”; NACA, TN 1269;
1947.

Jie Li; Fengwei Li; Qin E; “Far-Field Drag-Prediction Technique Applied to wing
Design for Civil Aircraft”; Journal of Aircraft, vol.40, n° 3, 1999.

Katz, J.; Maskew, B,; “ Unsteady Low-Speed Aerodynamic Model for Complete
Aircraft Configurations”; Journal of Aircraft, vol.25, n° 4 , 1987.

Katz, J.; Plotkin, A.; “Low- Speed Aerodynamics: From wing Theory to Panel
Methods”, McGraw-Hill, Inc, 1991.

Mason, W. H.; “Applied Computational Aerodynamics”, Virginia Polytechnic
Institute and State University, 2006.
http://www.aoe.vt.edu/~mason/Mason_f/CAtxtTop.html

Mathias, D. L.; Ross, J. C.; Cummings R. M.; “Wake Integration to Predict Wing
Span Loading from a Numerical Simulation”; Journal of Aircraft, vol.32, n°® 5,

1995.




108

[26]

[27]

[28]

[29]

[30]

[31]

[32]

[33]

[34]

[35]

[36]

[37]

[38]

Merlin, T.; “A Vortex Lattice MATLAB Implementation for Linear Aerodynamic
Wing Applications”; Master Thesis, Royal Institute of Technology, 2000.

Merlin, T.; “ Tornado 1.30b software”’; 2005;
http://www.ave.kth.se/divisions/aero/software/tornado/

Michel, R., “Etude de la Transition sur les Profiles d"Aile.”, ONERA Report
1/1578A,1951.

Miranda, L. R.; Elliott R. D.; Baker, W. M.;” A Generalized Vortex Lattice
Method for Subsonic and Supersonic Flow Applications”, NASA CR 2865, 1977.
Moran, J.; “An introduction to Theoretical and Computational Aerodynamics”.
John Wiley and sons, 1984.

Mortara K.W.; Straussfogel D. M.; Maughmer, M.D.; “Analysis and Design of
Planar and Non-Planar Wings for Induced Drag Minimization, NASA-CR-
191274, 1992.

Mukherjee, R.; Gopalarathnam, A.; Kim S. “An Iterative Decambering Approach
for Post-Stall Prediction of Wing Characteristics from Known Section Data”; 41st
Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, Nevada, 6-9 de Janeiro, 2003.
Mukherjee, R.; Gopalarathnam, A.; Kim S. “Post-stall Prediction of Multiple-
Lifting-Surface Configuration Using a Decambering Approach”; Journal of
Aircraft, vol.43,n° 3, 2006.

Oliveira; P. H. I. A.; “Projeto Aerodindmico de Aeronaves Leves Utilizando o
Método dos Painéis Tridimensional”, dissertacdo de mestrado, PPGMEC-UFMG,
2001.

Phillips, W. F.; “Lifting-Line Analysis for Twisted Wings and Washout-
Optimized Wings”; Journal of Aircraft, vol.41, n° 1, 2004.

Phillips, W. F.; Alley, N. R.; Goodrich, W. D.; “Lifting-Line Analysis of Roll
Control and Variable Twist”; Journal of Aircraft, vol.41, n° 5, 2004.

Phillips, W. F.; Snyder D. O.; “Modern Adaptation of Prandltl’s Lifting-Line
Theory”; Journal of Aircraft, vol.37, n° 4, July- August 2000.

Prandtl, L.” Applications of modern hydrodynamics to aeronautics”; NACA-116,
1921.




109

[39]

[40]

[41]

[42]

[43]

[44]

[45]

[46]

[47]

[48]

[49]

[50]

[51]

Resende, L. S.; “Metodologia de calculo aerodinamico utilizando software
desenvolvido no Centro de Estudos Aeronauticos";Trabalho de Graduacgao,
Departamento de Engenharia Mecanica-UFMG ; junho 2006.

Rusak Z.; Seginer A.; Wasserstrom E.; “Convergence Characteristics of a Vortex
—Lattice Method for Nolinear Configuration Aerodynamics”; Journal of Aircraft,
vol.22, n° 9 , Setember 1985.

Schlichting, H.; Truchenbrodt, E.; Ramm, H. J. “Aerodynamics of the Airplane”;
McGraw-Hill, 1979.

Silveira Neto, A.; “Turbuléncia nos Fluidos Aplicada”; Universidade Federal de
Uberlandia, Faculdade de Engenharia Mecanica, 2006.

Somers, D. M., “Design and Experiment Results for Flapped Natural-Laminar-
Flow Airfoil for General Aviation Applications, NASA TP-1865, 1981

Squire, H.B.; Young, A. D.; "The calculation of the profile drag of aerofoils"; R.
& M No1838. A.R.C. Technical report; London; 1938.

Thwaites, B.; “Incompressible Aerodynamics: An Account of the Theory and
Observation of Stead Flow of Incompressible Fluid past Aerofoils, Wings and
Other Bodies. Dover Publications, Inc., New York, 1960.

Van Dam, C. P.; Nikfetrat, K.;* Accurate Predictin of Drag Using Euler Methods”
Journal of Aircraft, vol.29, n° 3, 1991.

Vargas, L. A. T.; Oliveira, P. H. 1. A.; Pinto; R. L. U.; Bortoulus; M. V.; Souza,
M. S; “Comparison Between Modern Procedures for Aerodynamic Calculation of
Subsonic Airfoils for Application in Light Aircraft Designs”; 18th International
Congress of Mechanical Engineering; COBEM 2005; Ouro Preto; 2005.
Wauquiez, C. “PABLO:Potential flow around Airfoils with Boundary Layer
coupled One-way software”; 1999;
http://www.nada.kth.se/~chris/pablo/pablo.html

Weissinger J.; “The Lift Distribution of Swept-back Wings”, Technical
Memorandum n° 1120, NACA, Washington, 1947.

Wenzinger, C. J.; Harrris T. A.; “ Wind Tunnel investigation of an NACA 23012
with various arrangements of slotted flap.”, NACA Repot 664, 1939.

White, M. F.; "Mecanica dos Fluidos™; 4° edi¢ao; McGraw-Hill, Inc, 1999.





<<
  /ASCII85EncodePages false
  /AllowTransparency false
  /AutoPositionEPSFiles true
  /AutoRotatePages /All
  /Binding /Left
  /CalGrayProfile (Dot Gain 20%)
  /CalRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CalCMYKProfile (U.S. Web Coated \050SWOP\051 v2)
  /sRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CannotEmbedFontPolicy /Warning
  /CompatibilityLevel 1.4
  /CompressObjects /Tags
  /CompressPages true
  /ConvertImagesToIndexed true
  /PassThroughJPEGImages true
  /CreateJDFFile false
  /CreateJobTicket false
  /DefaultRenderingIntent /Default
  /DetectBlends true
  /DetectCurves 0.0000
  /ColorConversionStrategy /LeaveColorUnchanged
  /DoThumbnails false
  /EmbedAllFonts true
  /EmbedOpenType false
  /ParseICCProfilesInComments true
  /EmbedJobOptions true
  /DSCReportingLevel 0
  /EmitDSCWarnings false
  /EndPage -1
  /ImageMemory 1048576
  /LockDistillerParams false
  /MaxSubsetPct 100
  /Optimize true
  /OPM 1
  /ParseDSCComments true
  /ParseDSCCommentsForDocInfo true
  /PreserveCopyPage true
  /PreserveDICMYKValues true
  /PreserveEPSInfo true
  /PreserveFlatness true
  /PreserveHalftoneInfo false
  /PreserveOPIComments false
  /PreserveOverprintSettings true
  /StartPage 1
  /SubsetFonts true
  /TransferFunctionInfo /Apply
  /UCRandBGInfo /Preserve
  /UsePrologue false
  /ColorSettingsFile ()
  /AlwaysEmbed [ true
  ]
  /NeverEmbed [ true
  ]
  /AntiAliasColorImages false
  /CropColorImages true
  /ColorImageMinResolution 300
  /ColorImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleColorImages true
  /ColorImageDownsampleType /Bicubic
  /ColorImageResolution 300
  /ColorImageDepth -1
  /ColorImageMinDownsampleDepth 1
  /ColorImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeColorImages true
  /ColorImageFilter /DCTEncode
  /AutoFilterColorImages true
  /ColorImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /ColorACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /ColorImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000ColorACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000ColorImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasGrayImages false
  /CropGrayImages true
  /GrayImageMinResolution 300
  /GrayImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleGrayImages true
  /GrayImageDownsampleType /Bicubic
  /GrayImageResolution 300
  /GrayImageDepth -1
  /GrayImageMinDownsampleDepth 2
  /GrayImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeGrayImages true
  /GrayImageFilter /DCTEncode
  /AutoFilterGrayImages true
  /GrayImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /GrayACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /GrayImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000GrayACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000GrayImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasMonoImages false
  /CropMonoImages true
  /MonoImageMinResolution 1200
  /MonoImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleMonoImages true
  /MonoImageDownsampleType /Bicubic
  /MonoImageResolution 1200
  /MonoImageDepth -1
  /MonoImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeMonoImages true
  /MonoImageFilter /CCITTFaxEncode
  /MonoImageDict <<
    /K -1
  >>
  /AllowPSXObjects false
  /CheckCompliance [
    /None
  ]
  /PDFX1aCheck false
  /PDFX3Check false
  /PDFXCompliantPDFOnly false
  /PDFXNoTrimBoxError true
  /PDFXTrimBoxToMediaBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXSetBleedBoxToMediaBox true
  /PDFXBleedBoxToTrimBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXOutputIntentProfile ()
  /PDFXOutputConditionIdentifier ()
  /PDFXOutputCondition ()
  /PDFXRegistryName ()
  /PDFXTrapped /False

  /Description <<
    /CHS <FEFF4f7f75288fd94e9b8bbe5b9a521b5efa7684002000500044004600206587686353ef901a8fc7684c976262535370673a548c002000700072006f006f00660065007200208fdb884c9ad88d2891cf62535370300260a853ef4ee54f7f75280020004100630072006f0062006100740020548c002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e003000204ee553ca66f49ad87248672c676562535f00521b5efa768400200050004400460020658768633002>
    /CHT <FEFF4f7f752890194e9b8a2d7f6e5efa7acb7684002000410064006f006200650020005000440046002065874ef653ef5728684c9762537088686a5f548c002000700072006f006f00660065007200204e0a73725f979ad854c18cea7684521753706548679c300260a853ef4ee54f7f75280020004100630072006f0062006100740020548c002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e003000204ee553ca66f49ad87248672c4f86958b555f5df25efa7acb76840020005000440046002065874ef63002>
    /DAN <>
    /DEU <>
    /ESP <>
    /FRA <>
    /ITA <>
    /JPN <>
    /KOR <FEFFc7740020c124c815c7440020c0acc6a9d558c5ec0020b370c2a4d06cd0d10020d504b9b0d1300020bc0f0020ad50c815ae30c5d0c11c0020ace0d488c9c8b85c0020c778c1c4d560002000410064006f0062006500200050004400460020bb38c11cb97c0020c791c131d569b2c8b2e4002e0020c774b807ac8c0020c791c131b41c00200050004400460020bb38c11cb2940020004100630072006f0062006100740020bc0f002000410064006f00620065002000520065006100640065007200200035002e00300020c774c0c1c5d0c11c0020c5f40020c2180020c788c2b5b2c8b2e4002e>
    /NLD (Gebruik deze instellingen om Adobe PDF-documenten te maken voor kwaliteitsafdrukken op desktopprinters en proofers. De gemaakte PDF-documenten kunnen worden geopend met Acrobat en Adobe Reader 5.0 en hoger.)
    /NOR <>
    /PTB <>
    /SUO <>
    /SVE <>
    /ENU (Use these settings to create Adobe PDF documents for quality printing on desktop printers and proofers.  Created PDF documents can be opened with Acrobat and Adobe Reader 5.0 and later.)
  >>
  /Namespace [
    (Adobe)
    (Common)
    (1.0)
  ]
  /OtherNamespaces [
    <<
      /AsReaderSpreads false
      /CropImagesToFrames true
      /ErrorControl /WarnAndContinue
      /FlattenerIgnoreSpreadOverrides false
      /IncludeGuidesGrids false
      /IncludeNonPrinting false
      /IncludeSlug false
      /Namespace [
        (Adobe)
        (InDesign)
        (4.0)
      ]
      /OmitPlacedBitmaps false
      /OmitPlacedEPS false
      /OmitPlacedPDF false
      /SimulateOverprint /Legacy
    >>
    <<
      /AddBleedMarks false
      /AddColorBars false
      /AddCropMarks false
      /AddPageInfo false
      /AddRegMarks false
      /ConvertColors /NoConversion
      /DestinationProfileName ()
      /DestinationProfileSelector /NA
      /Downsample16BitImages true
      /FlattenerPreset <<
        /PresetSelector /MediumResolution
      >>
      /FormElements false
      /GenerateStructure true
      /IncludeBookmarks false
      /IncludeHyperlinks false
      /IncludeInteractive false
      /IncludeLayers false
      /IncludeProfiles true
      /MultimediaHandling /UseObjectSettings
      /Namespace [
        (Adobe)
        (CreativeSuite)
        (2.0)
      ]
      /PDFXOutputIntentProfileSelector /NA
      /PreserveEditing true
      /UntaggedCMYKHandling /LeaveUntagged
      /UntaggedRGBHandling /LeaveUntagged
      /UseDocumentBleed false
    >>
  ]
>> setdistillerparams
<<
  /HWResolution [2400 2400]
  /PageSize [612.000 792.000]
>> setpagedevice


