Escoamentos Compressiveis

Capitulo 09
Escoamentos linearizados



9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

 Considere um escoamento bidimensional,
iIsentropico e irrotacional sobre um corpo
Imerso em um escoamento uniforme com
velocidade V_, orientado na direcao x.

Figure 11.2 Uniform flow and perturbed flow. )



9.1 Equacao linearizada do

potencial de velocidade

« Em um ponto P no escoamento, a
velocidade pode ser decomposta em suas
trés componentes, u, v, w. Pode-se
visualizar tais componentes como a soma
de uma velocidade constante e um
iIncremento, na forma:

u=V_+u'; v=v';, w=w
u',v',w' sao chamadas de perturbacoes de
velocidade.
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

* Definindo-se uma  perturbacao do
potencial de velocidade:

d=V_ -x+(p(x,y,z)
 Neste caso,

290 ., 99 . 0¢Q

U, —=v;, —=w
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

« Obtém-se, assim, a equacao da
perturbacao do potencial de velocidade:
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

 Reescrevendo a equacao anterior em

termos das perturbacoes de velocidade:

ou' 8 Bw
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

 Para pequenas perturbacoes, causadas
por pequenos angulos de ataque, tem-se

l/l' V' W' uv2 v|2 W|2
<<, —,—, 5 <Kl
V. V. V_ |74 A
 Levando-se em consideracao  as
desigualdades acima e comparando-se 0s
termos a esquerda e a direita para a

equacao anterior, encontra-se que:




9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

« Para 0<M_<08 ouM_=>12 a magnitude
do termo

' auv
M2 (y+1) 24 |2
2y )v -

(o o]

é pequena em relacao a magnitude de
du'

—_ 2 -
(1 M“’)ax

Assim, o primeiro termo € desprezado.



9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

 Para M_<5 (aproximadamente):

€ pequeno em comparacao com
ﬂ
dy

Assim, o primeiro termo € desprezado.



9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

Também o termo:

€ pequeno em comparacao com
w
07

Assim, também ele € desprezado.
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade
Além disso:

M: v 1+ w au'+a‘}' +..0=0
V. V. \dy dx

A partir das comparacbes de ordens de
magnitude, a equacao original é reduzida a

)au oA% awf
0x ay 07

(1- 2 =0
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

« Em termos de perturbacoes do potencial
de velocidade, obtém-se:

2 2 2
(1- M)Bcp )9 d9_,
dx> 0y’ az

* A relacao anterior € uma aproximacao da
fisica do escoamento, apresentando
resultados razoaveis (mas nao exatos)
para as seguintes situacoes combinadas:
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9.1 Equacao linearizada do

potencial de velocidade
— Pequenas perturbacoes, ou seja, corpos finos
com pequeno angulo de ataque.
— NUumeros de Mach sub ou supersonicos.

 Ressalta-se que a equacao anterior nao
deve ser utilizada para corpos espessos e
para grandes angulos de ataque. A
equacao nao deve ser empregada,
também, para escoamentos transonicos e
hipersonicos. s



9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

» Coeficiente de pressao:
P~ P
q.

Cp=

2

1 , . A
onde ¢.=-p. V. € a pressao dinamica.

* Tal relacao pode ser reescrita como:
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

« A expressao anterior ainda € uma
representacao exata da definicao de Cp.

« Para obter uma forma linearizada do
coeficiente de pressao, considera-se:
— Escoamento adiabatico.
— Gas caloricamente perfeito.

— Pequenas perturbacoes das componentes do
vetor velocidade.
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9.1 Equacao linearizada do
potencial de velocidade

— Analise das ordens de grandeza dos termos
envolvidos.

— Expansao binomial, desprezando-se o0s
termos de ordem superior.

« Obtém-se, entao, a seguinte expressao:
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

 Durante o periodo de 1903 a 1940, a
teoria de escoamentos incompressiveis
sobre aerofdlios finos para pequenos
angulos de ataque eram suficientemente
adequados para prever as propriedades
dos aerofolios.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

« Com a rapida evolucao dos mecanismos
reciprocos durante a Segunda Guerra
Mundial, os avidoes militares comecaram a
atingir velocidades proximas a 450 mph
(720 km/h).
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

« Com o advento dos motores a jato em
1944 (Me 262, alemao), as velocidades
alcancadas chegaram a 550 mph (880
km/n). Deste modo, a teoria de
escoamentos Iincompressiveis nao era
mais valida.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert

para compressibilidade

* Por causa da grande quantidade de dados
e da experiéncia adquirida durante os
anos da “aerodinamica de baixa
velocidade”, buscou-se inicialmente
métodos que empregassem correcoes
simples para os dados incompressiveis
que levassem em consideracao os efeitos
de compressibilidade. Tais métodos sao
conhecidos como meétodos de correcao
para a compressibilidade.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

* Considere inicialmente o escoamento
subsonico sobre um aerofdlio fino. Neste
caso, a condicao de contorno usual para a
superficie precisa ser satisfeita, isto €, a
velocidade do escoamento precisa ser
tangente a superficie. Seja 6 o angulo
entre a tangente a superficie e o
escoamento livre. Assim:
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

df Vv
dx V_+u

=tan O

« Para pequenas perturbacoes:

u'<<vV, tan© ~ 0 )

 Deste modo:

df:V:G ou a—(PzVﬂ )

dx V dy  dx

(o o]




9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

 Considere um escoamento subsonico,
compressivel, inviscido sobre um
aerofdlio, cujo formato é dado por y = f (x).
Se o aerofdlio for fino e o angulo de
ataque pequeno, pode-se empregar a
expressao para escoamentos
linearizados. Nesse caso, define-se:

B*=1-M
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert

para compressibilidade
 Tem-se desse modo, para 2D:

’p
B e Ty
Y

* Realizando-se uma transformacao
variaveis tal que:

oy

Figure 9.4 | Airfoil in transformed space.

de
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

- Para o0 espaco transformado, uma
perturbacado do potencial de velocidades é
definido como

o(En)=p-olx,y)
« Em termos das variaveis transformadas,

tem-se:

dx  dy 0x dy
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert

para compressibilidade
» ApOs algumas manipulacoes, tem-se:

826 070 0
28 on’

* A expressao anterior € uma equacao de
Laplace, que governa um escoamento
incompressivel. Assim, © representa o
escoamento incompressivel em um
espaco (¢,m) que esta relacionado a um
escoamento compressivel ® no espaco

(x, ¥). 26



9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

» O formato do aerofdlio € dado por

y=f(x), em (x,y)
n=q(), em (&M

 Tem-se assim:
“dx dy Bdy an
ou nas coordenas (&,n):

y 44 _ 09
dg Jn
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

» Desta forma, tem-se a igualdade:

df _dgqg
dx dg

* Observa-se, assim, que o formato do
aerofolio permanece inalterado, apesar da
mudanca do sistema de coordenadas.

« A praticidade desse desenvolvimento
recai sobre o coeficiente de pressao.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

O coeficiente de pressao para fluidos
compressiveis € dado por

2.0 2109
C = — = — —
P=7y T v pee
» Aplicando-se as perturbacoes, obtem-se:
Cp, 2-u
Cp = ; Cpy=—
P /—I—Mi Po V.

conhecida como regra de Prandtl-Glauert.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

* A regra de Prandtl-Glauert € uma regra de
similaridade que relaciona o escoamento
iIncompressivel sobre um dado perfil
bidimensional ao escoamento subsonico
compressivel sobre o mesmo perfil.

 Essa mesma regra € valida para outras
grandezas, como 0s coeficientes de
empuxo e de momento.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

» Coeficiente de empuxo:
CLO
J1-M?
« Coeficiente de momento:

CMO
1-M?

C, =

C, =

:
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert

para compressibilidade

« Ja em 1922 Prandtl empregava as
correcoes em trabalhos, mas sem prova
formal. Esta sO foi apresentada em 1928
pelo aerodinamicista Dbritanico Hermann
Glauert. A regra de Prandtl-Glauert foi
exclusivamente empregada até 1939,
quando uma correcao melhorada foi
desenvolvida. Contudo, devido a sua
simplicidade, ainda é empregada para
estimativas Iniciais de efeitos de
compressibilidade.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

* Os resultados da teoria de linearizacao
indicam que as forcas aerodinamicas
tendem ao infinito a medida que o numero
de Mach tende a unidade, o que é um
resultado impossivel.

 Deve-se recordar, neste ponto, que a
teoria nao tem validade para o regime
sonico (Mach préximo a unidade).
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

* A regra de Prandtl-Glauert, deste modo, €
valida para numeros de Mach até
aproximadamente 0,7. Outros coeficientes
de correca0 mais acurados serao
apresentados na sequéncia.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

« Um importante efeito da compressibilidade
em campos de escoamento subsonicos
pode ser visto notando-se que

_99_109_10¢_u___@

ox Pox POt B \1-m’

 Comparando-se 0s extremos esquerdo e
direito da equacao, para uma dada
localizacao do escoamento, tem-se que
quando M_ aumenta, a perturbacao da
velocidade u' aumenta.
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9.2 Correcao de Prandtl-Glauert
para compressibilidade

« Tem-se entao que a compressibilidade
fortalece os disturbios no escoamento
introduzidos por um corpo solido. De um
outro ponto de vista, tem-se que uma
perturbacao causada por uma superficie
possui efeitos em pontos mais distantes
da mesma em um escoamento
compressivel em comparacao a um
incompressivel.
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9.3 Correcoes melhoradas para

compressibilidade

* As solucoes para problemas linearizados
sao Influenciadas especialmente pelas
condicoes de escoamento livre, nao
levando em consideracao variagoes locais
do escoamento.

 Com o rapido crescimento da velocidade
das aeronaves durante a Segunda Guerra
Mundial, novas correcoes foram propostas
a fim de melhorar o0s resultados
apresentados pela de Prandtl-Glauert.
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9.3 Correcoes melhoradas para
compressibilidade

 Laitone aplicou a regra de Prandtl-Glauert
localmente ao escoamento, obtendo

Cp,

NYE +{M§(1+TM§)/2J1—M§]C%

« QOutra expressao largamente empregada é
a obtida por von Karman e Tsien, dada
por:

Cp=
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9.3 Correcoes melhoradas para
compressibilidade

C
Cp: pO :
M Cp
JI-M2 + = St ol
[1+J1—M§,J 2

* Tal relacao tem sido largamente adotada
pela industria aeronautica desde a
Segunda Guerra Mundial.
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9.3 Correcoes melhoradas para
compressibilidade

[}
T 1 1 r 1 v 1 [r 1 7T 17T

® Experiment

S DR N N NN TN NS B |

0.2 0.4 0.6 0.8
M

Comparacao entre os resultados
experimentais e 0s gerados das
corregcOes para compressibilidade
para um aerofélio NACA 4412
com angulo de atagque de 1°53’.
Os dados experimentais foram
escolhidos por sua importancia
historica. Nota-se que a regra de
Prandtl-Glauert  subestima os
valores experimentais, enquanto
as regras de Laitone e Karman-
Tsien sao mais acuradas, devido a
consideracao dos efeitos nao-
lineares do escoamento.
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9.4 Numero de Mach critico

« O escoamento transbnico €& altamente
nao-linear e a teoria de escoamentos
transonicos aplicada a aerodinamica € um
assunto sofisticado e desafiador.

« Considere um aerofdlio a uma velocidade
subsonica baixa, com numero de Mach de
escoamento livre igual a 0,3. Observa-se
que, localmente sobre o aerofdlio, o
numero de Mach aumentara.
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9.4 Numero de Mach critico

M,=03

Local M, = 0.435

T

(a)

Local M, =0.772

M,=05
s ¥ T

(b)

LocalM,=1.0

s

-———
-

~— Sonic line where M= 1

« A medida que o nimero de

Mach cresce, localmente tem-
se valores se aproximando da
unidade. Em um dado
momento, 0 numero de Mach
sobre o aerofdlio é unitario.
Neste ponto, tem-se o0
chamado “numero de Mach
critico”, denotado por M. Se
a velocidade do escoamento
for aumentada ainda mais, ha
a formacao de uma linha
sbnica sobre o aerofdlio.
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9.4 Numero de Mach critico

 Um dos mais importantes problemas na
aerodinamica de altas velocidades é a
determinacao do numero de Mach critico
para um dado aerofdlio. Isto ocorre pois,
para numeros de Mach ligeiramente
superiores ao critico, o aerofdlio
experimenta um dramatico aumento no
coeficiente de arrasto.

43



9.4 Numero de Mach critico

« Sejam p. e p, as pressoes estaticas do
e do
respectivamente. Para um escoamento
Isentropico, a pressao total é constante e

escoamento

nesse Caso,
Pa _ Pal Do
P P./Po

livre

= 3

\

(y-1)/2]

P

2\

oo

1+

(y-1)/2

M
M

2

onto A,

v/(y)
>

A J

* Obs: o ponto A corresponde ao local de
minima pressao no aerofolio.
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9.4 Numero de Mach critico

* O coeficiente de pressdo no ponto A é
definido como

 Combinando-se as equacoes anteriores,
obtém-se: - .-
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9.4 Numero de Mach critico

* No caso em que se tenha no ponto A
numero de Mach unitario, o coeficiente de
pressao € chamado de coeficiente critico
de pressao e nesse caso:

v
\ 'y—l

Cp., = —1

2
Y'Mcr 1
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9.4 Numero de Mach critico

* Nota-se, assim, que o coeficiente critico

de pressao € uma funcao do numero de
Mach critico.

Cp er T f(Mcr)

Regra de Prandtl-Glauert, de
Laitone cu de Karman-Tsien

M, 47



9.4 Numero de Mach critico

« Estimativa do numero de Mach critico
para um dado aerofdlio:

— Por algum meétodo, seja experimental ou
tedrico, obtenha um valor para o coeficiente
de pressao Cp, no ponto de minima pressao
de um dado aerofdlio.

— Utllize alguma das correcoes para
compressibilidade (regra de Prandtl-Glauert,
de Laitone ou de Karman-Tsien).
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9.4 Numero de Mach critico

—Em algum ponto da curva B, ocorrera um
unico ponto no qual o coeficiente de pressao
corresponde a um escoamento localmente
sonico. Além disso, tal ponto deve coincidir
com a equacao para o coeficiente critico de
pressao, representada pela curva C. Desse
modo, a interseccao entre as curvas B e C
representa o ponto para o qual tem-se a
minima pressao sobre o aerofdlio. O numero
de Mach M. nesse ponto € o numero de Mach
critico.
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9.4 Numero de Mach critico

 Deve-se notar que a construcao grafica
nao corresponde a determinacao exata do
numero de Mach critico.

* Isso se deve ao fato de que a curva B é
representa uma correcao do coeficiente
de pressao (que leva em consideracao a
compressibilidade).

 Contudo o0s resultados obtidos sao
acurados o suficiente para a maioria das
aplicacoes de projeto.
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9.4 Numero de Mach critico

Cp. or =S (M)

. —

Thin airfoil

C_—

Thick airfoil

Thick C,y —
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|
|
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|
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Figure 11.7 Effect of airfoil thickness on critical Mach number.



9.4 Numero de Mach critico

« O escoamento sobre um aerofdlio fino é
pouco perturbado em relacao ao
escoamento livre. Assim, a expansao na
superficie superior € suave e o valor do
coef. de pressao € um valor de pequena
magnitude.

* Ao contrario, no caso de um escoamento
sobre aerofdlio espesso, a perturbacao
em relacao ao escoamento livre € maior.
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9.4 Numero de Mach critico

* Neste caso, a expansao sobre a superficie
superior € pronunciada e o coef. de
pressao apresenta um valor absoluto mais
elevado.

« Do esquema anterior, nota-se que um
nimero de Mach critico maior esta
relacionado a um coef. de pressao menor.

« Assim, para avioes de alta velocidade, é
desejavel possuir um numero de Mach
critico o mais elevado possivel.
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9.4 Numero de Mach critico

* Deve-se atentar, tambéem, que a posicao
do ponto de minima pressao sobre um
aerofolio nao corresponde
necessariamente ao ponto de maxima
espessura do mesmo. O ponto de maxima
velocidade €& definido a partir das
caracteristicas de todo o campo de
escoamento, empregando-se o formato do
aerofolio como um todo.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

 Escoamentos subsoOnicos compressiveis

de Dbaixa velocidade apresentam o
coeficiente de arrasto praticamente
constante, até aproximadamente o0
numero de Mach critico.

 Acima do Mach critico, uma porcao do
aerofolio passa a apresentar escoamento
localmente supersbnico e o coeficiente de
arrasto comeca a aumentar.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

« Se a velocidade do escoamento livre for
aumentada, contudo, observa-se um
ponto a partir do qual o coeficiente de
arrasto aumenta subitamente. O valor do
numero de Mach do escoamento livre
associado a esse fendbmeno recebe o
nome de numero de Mach de divergéncia.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

 Para numeros de Mach entre o valor de
divergéncia e o unitario, o coef. de arrasto
aumenta rapidamente, associado com o
crescimento da porcao de escoamento
supersonico sobre o aerofdlio, que
culmina em uma onda de choque. Quando
se atinge a formacao de tal onda de
choque, tem-se a chamada “quebra da
barreira do som”.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

« O termo “barreira do som” surgiu na
década de 1930, com base na regra de
Prandtl-Glauert e em dados experimentais
gque apontavam para o0 aumento do coetf.
de arrasto com o aumento do numero de
Mach do escoamento livre.

 Nessa época, a crenca era de que
nenhum aviao pudesse ultrapassar a
barreira imposta pelo aumento do arrasto.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

 Com o0 advento dos testes feitos em tuneis
de vento no final da década de 1940,
notou-se que 0S picos para o coef. de
arrasto ocorriam em condi¢coes de numero
de Mach préximo ao unitario, decaindo
posteriormente no regime supersonico.
Desse modo, era necessario apenas o
projeto de um aviao que suportasse O
aumento do arrasto verificado em
escoamentos transonicos.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

 Duas propostas classicas sao feitas de
modo a aumentar o valor do numero de
Mach critico (e, consequentemente, o
numero de Mach de divergéncia):
— Reduzir a espessura do aerofdlio.
— Rotacionar a asa.

« Em ambos 0s casos, como consequéncia
tem-se a reducao da razao
espessura/corda para a asa.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som
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Figure 9.17 | Variation of minimum wing drag
coefficient versus Mach number with airfoil thickness
ratio as a parameter. The wing is swept, with a sweep
angle of 47 degrees. (From Loftin, Quest for
Performance, NASA SP 468, 1985.)
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

>

Segment of
Y straight wing

¢, = 1.41c;

Segment of
swept wing

(a)

)

Figure 9.18 | By sweeping the wing, a streamline effectively sees a thinner airfoil, hence increasing the critical
Mach number of the wing.
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9.5 O numero de Mach de
divergencia: a barreira do som

Figure 9.19 | A typical example of a swept-wing aircraft. The North American F-86 Sabre of Korean War fame.
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9.6 Aplicacoes em CFD:

aerofolios e asas transonicas

« Embora a teoria classica de correcoes
para compressibilidade (como a regra de
Prandtl-Glauert) seja ao mesmo tempo util
e elegante, ela é restrita aos casos de:

— Aerofdlios finos com pequenos angulos de
ataque.

— Numeros de Mach subsOnicos que nao
estejam muito préximos a unidade (valores
tipicos sao inferiores a 0,7).

— Escoamentos inviscidos e irrotacionais.
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9.6 Aplicacoes em CFD:

aerofolios e asas transonicas

« Tanto avioes civis modernos (exemplos:
Boeing 747 e 777, com Mach de 0,85)
guanto avioes militares (Mach proximo ao
unitario) sao concebidos fora dos limites
de emprego das regras de correcao.

 Neste caso, a Unica abordagem que
fornece acuradamente as caracteristicas
do escoamento sobre aerofdlios e asas
em regime transonico € a Dinamica de
Fluidos Computacional (CFD).
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas

A partir das déecadas de 1960 e 1970, com
O advento dos jatos civis de alta
velocidade, a obtencao de resultados
acurados para escoamentos transonicos
se tornou Imperativo e  apenas
empregando-se CFD foi possivel obter
tais solucoes.
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas

» Historicamente, as ferramentas de CFD
foram empregadas para quatro diferentes
classes de problemas em escoamentos
transonicos:

— Solugcao numérica da equacao potencial nao-
linear para pequenas perturbacoes. Neste
caso, 0s resultados sao Ilimitados as
hipbteses de pequenas perturbacdoes e de
aerofolios finos com pequenos angulos de
ataque.
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9.6 Aplicacoes em CFD:

aerofolios e asas transonicas

— Solucao da equacao de potencial completa.
Neste caso, as aplicacoes incluem aerofdlios
de qualquer formato e com qualquer angulo
de ataque. O escoamento, contudo, continua
a ser modelado como isentropico e, mesmo
no caso de serem obtidos resultados para
ondas de choque, estas nao eram sempre
acuradamente previstas.

— Solucao das equacoOes de Euler. Neste caso,
as ondas de choque ja puderam ser

corretamente previstas.
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas

— Solucao de escoamentos viscosos (equacoes
de Navier-Stokes com inclusao de termos
viscosos). Estas solugcbes contém todo o
realismo fisico dos escoamentos, com
excecao de efeitos de turbuléncia. Tais
efeitos sao importantes para o estudo de
certas camadas-limite turbulentas, o que é
feito pela inclusao de algum modelo de
turbuléncia. Tais modelos, contudo, sao o
ponto fraco da solucao obtida.
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas

 Escoamento  transOnico  sobre  um
aerofolio NACA 0012 com angulo de
ataque de 2° e Mach de 0,8.

 Nota-se a formacao de uma onda de
chogue quase normal sobre a superficie
superior (regiao do encontro de isolinhas
de numeros de Mach).

 Os resultados da simulacdo levam em
consideracao efeitos viscosos.
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas

* Atualmente ferramentas de CFD sao
combinadas a técnicas de otimizacao de
projetos para o0 projeto de asas
transonicas completas.

 Para esses casos, procura-se diminuir o
coeficiente de pressao e/ou suavizar sua
distribuicao sobre a asa, bem como evitar
a formacao de ondas de choque.
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9.6 Aplicacoes em CFD:
aerofolios e asas transonicas
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Figure 11.23 Another example of optimized transonic wing design using CFD. M., = 0.86. (Source: Jameson,
Reference 76.)



9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

« A equacao do potencial de velocidade
linearizada para pequenas perturbacoes
apresenta as seguintes formas:

— Para escoamentos subsonicos,
2 _
B ) (Pxx + (Pyy _ O
B=y1-M>
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9.7 Escoamentos supersonicos

linearizados
— Para escoamentos supersonicos,

Ao, -9, =0
A=yM2 -1

A diferenca basica entre as equacoes
anteriores consiste no fato de que no caso
subsbnico as equacbOes sao elipticas
engquanto para O caso supersonico,
hiperbdlicas.
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

« Considere um escoamento supersonico
sobre um corpo ou superficie que
introduza pequenas mudang¢as no campo
de escoamento.

Left-running
aaaaaaaa

aaaaaaaa



9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

« A solucao analitica para a equacao

linearizada para 0S  escoamentos

supersonicos € obtida empregando-se a

equacao classica da onda e a teoria
acustica, resultando na expressao

o= flx=A-y)+glx+r-y)
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados
« Examinando-se a solucao particular onde
g=0,e0=f(x—A-y), tem-se que as linhas
de ¢constantes correspondem a

xX—A-y=const
ou seja, dy 1 i

dx A B \/Mi 1
lembrando-se que

L= sin‘l[ : jz tan” :
M _ MZ> -1 80




9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

« Se f = 0, tem-se a familia de linhas de
Mach a direita, como esguematizado na
porcao inferior da ultima figura.

 Retornando-se a equacao geral e
considerando-se o caso de g = 0. Tem-se
assim:

o= flx—2A-y)

de modo que:

Lo dQ
'=— ' = f' ':—:—7\,- '
g d0x / ¥ 0y / 81



9.7 Escoamentos supersonicos

linearizados
» Das relacoes anteriores obtém-se:

' v'
U'=——

A

« A condicao de contorno na superficie €
dada por

tanezﬂz 4
dx V__u

o

« Para pequenas perturbacoes:

u'<<V_; tan0=0 82



9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

 Tem-se assim que

V_-0
v'=V_-0 U'=——
- A
 E 0 coeficiente de pressao na superficie

pode ser avaliado como
2w 26 26

V_ A \/Mi—l

Cp=
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados
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Figure 9.10 | Schematic of the linearized pressure coefficient over a biconvex airfoil.




9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

 As expressOes anteriores foram obtidas
ao se tomar g = 0, sendo validas para a
familia de ondas a esquerda (superficie
superior). No caso de se tomar f = 0, O
coeficiente de pressao sera dado por
2-0

N

e a solucao e valida para a familia de
ondas a direita (superficie inferior).

Cp=
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

« Uma diferenca basica entre escoamentos
sub e supersonicos esta relacionada a
forca de arrasto: enquanto em um campo
subsonico um corpo bidimensional nao
experimenta arrasto algum, se 0 mesmo
corpo for posto em um campo
supersonico, 0 mesmo experimentara uma
forca de arrasto, uma vez que as forcas
sobre o corpo nao se anulam.
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados
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Figure 9.11 | Variation of the linearized pressure
coefficient with Mach number.
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados
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Figure 9.12 | Comparison between linearized theory
and exact shock results for the pressure on a wedge
in supersonic flow.



9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

- Embora a acuracia da teoria de
linearizacao € g@arantida para apenas
pequenos angulos de deflexao, o0s
resultados para os coeficientes de arrasto
e de sustentacao sao acurados para
angulos de deflexao maiores que o0sS
esperados inicialmente, uma vez que ha
uma tendéncia dos erros nas superficies
superior e inferior se anularem durante o
processo de integracao.
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9.7 Escoamentos supersonicos

linearizados

» Escoamento sobre uma placa

e

vy v !
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Figure 12.4 A flat plate at angle of attack in a supersonic flow.
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

» Coeficiente de forca normal sobre a placa:

1 ec
= fo (Cp, —Cp, )dx

dx =
\/M -1 cI \/M -1
» Coeficiente de forca axial sobre a placa:

1 ¢7E
Ca=—| (Cp,—Cp,)dy

C *LE
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados
« Como a placa plana teoricamente possui
espessura nula, tanto dy quanto Ca sao

nulos. Deste modo, o0s coeficientes de
sustentacao e de arrasto serao dados por

C,=Cn-cosa—Ca-sinaa C,=Cn-sima+Ca-cosa

2

4.0 4-0
CL:\/M2—1 CD:\/M2—1
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9.7 Escoamentos supersonicos

linearizados
 Deve-se atentar que as expressoes
anteriores foram obtidas pela teoria de
linearizacao, sendo validas, por isso,
apenas para pequenos angulos de
ataque.

« Para um aerofdlio fino de geometria
arbitraria o coeficiente de sustentacao
para pequenos valores de o € dado por:

4.0
CL:\/M2—1
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9.7 Escoamentos supersonicos
linearizados

 No caso do coeficiente de arrasto, tem-se

\/Mi_l(a2+gf+gf)

oo

C,=

sendo g. e 8. funcoOes da curvatura e da
espessura do aerofolio, respectivamente.
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