CAPITULO 4
AERODINAMICA DE PERFIS FINOS E NAO FINOS

4.1 Introducéo

A histéria do desenvolvimento das formas de aerofélios é longa e envolve muitos nomes que contribuem
pelo uso dos métodos classicos de hidrodinAmica no desenvolvimento de formas matematicas de
aerofélios. De modo geral as formas matematicamente geradas eram longe de aerofélios de 6timo
desempenho e assim em 1930, NACA iniciou um imenso programa experimental para o desenvolvimento
de familias aerofélios de melhor desempenho e de facil fabricagdo. As familias de aerofélios foram
projetadas para demonstrar os efeitos das varidveis geométricas sobre o desempenho aerodindmico do
aerofélio tal como sustentacdo, arrasto, momento em termos de angulo de ataque. As variaveis
geomeétricas incluem o arqueamento maximo, espessura maxima, etc.
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Figura 4.1a Os perfis do Horatio Phillips Figura 4.1b Perfis projetados, testados e
patentiados em 1884. patentiados pelos irmdes Wright durante o periodo
1902-1903.

Na virada do século vinte, e no inicio de véo a propulsdo, a importancia de boa aerodinamica tornou-se
indispensavel o entendimento da acéo aerodinamica de tais superficies de sustentagdo como asas fixas
finitas para aeronaves e mais tarde com superficies méveis nos motores de helicpteros. No periodo
de 1912-1918, analise de asa para as aeronaves avancou rapidamente com os trabalhos de Ludwig
Prandtl e seus colaboradores em Gottingen , na Alemanha, que mostrou que os aspectos aerodinamicos
da asa podem ser divididos em duas partes; 1) o estudo da se¢cdo da asa, perfil e, 2) a modificacdo das
propriedades de tal perfil para tomar conta da asa completa finita. Estes mesmos pensamentos que
propulsionaram as atividades de pesquisa da NASA no periodo de 1970-1980.

Em 1804, primeira configuracdo moderna de aeronave foi concebida e construida por Sir George
Cayleyna Inglaterra, foi um pequeno planador de langcado a m&o em torno de 1 m de comprimento com
asa no formato de uma pipa. Desde o inicio da configuracéo das aeronaves modernas, as se¢fes da asa
era muito fina e a espessura era pra obter asa com rigidez estrutural adequada. Secdes de aerofdlios
finos foram perpetuadas pelo trabalho do Horatio Phillips na Inglaterra. Phillips realizou pela primeira vez
testes no tlnel de vento no qual ele obteve as caracteristicas aerodinamicas de diversos perfis, como
mostra a figura 4.1la. Os primeiros pioneiros da aviagdo como Otto Hlienthal na Alemanha e Samuel
Plerpont Langley na América continuaram a mesma tradicao de asas finas. Isto foi também verdadeiro no
caso dos irmédos Wright, que no periodo 1901-1902 testaram centenas de perfis e forma de plano da asa
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no tinel de vento proprio. Alguns dos aerofélios dos irméos Wright s&o mostrados na figura 4.1b. De fato
uma secéo de aerofdlio foi usada para construir a aeronave usada em 1903. Como pode ser visto na
figura 4.1e. E importante confirmar que todas as aeronaves pioneiras inclusive a dos irmdos Wright
utilizou aerofélios extremamente finos e asas se comportam como placas planas.
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Figura 4.1e Vistas frontal e lateral da aeronave dos Wright, 1903.

Em concluséo, estes aerofdlios muito finos tiveram problemas de separacdo de escoamento mesmo com
angulos de atague pequenos e consequentemente baixa sustentacéo e baixo valor de CI max -

Esta situacdo continuou durante o inicio da primeira Guerra Mundial. A figura 4.1d mostra perfis que
foram usados na primeira Guerra Mundial, onde as primeiras trés se¢fes témrazao de espessura de 4 a
5% e sdo representativos das aeronaves até 1917. Por exemplo, o SPAD XlIIl mostrado na figura 4.1f, a
mais rapida das aeronaves de combate da 12 Guerra Mundial, tem uma sec¢do de asa com secao Eiffel,
mostrada na figura 4.1d. Estas se¢Bes muito finas foram usadas naquela época por dois motivos a
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tradicdo e a idéia errada que aerofélios finos provocam menos arrasto que os aerofélios mais grossos.
Como conseqiiéncia disto todas as aeronaves da Primeira Guerra Mundial inglesas, francesas e
americanas foram construidas usando os perfis muito finos e conseqiientemente perderam no
desempenho de alta sustentacdo. O fato importante que os efeito de espessura ndo eram claros para 0s
projetistas da época.

Figura 4.1g A aeronave de combate Fokker Dr | da Primeira Guerra Mundial.

Essa situacdo mudou dramaticamente em 1917, quando Prandtl e seus colegas em Gohingen
demonstraram a superioridade de aerofdlios grossos em comparagdo com os finos. A segao Gottingen
298 mostrada na figura 4.1d, foi utilizada por Anthony Fokker na aeronave de combate Fokker -Drl a
famosa aeronave tri plano pilotada pelo “Bardo Vermelho”. Esta aeronave é mostrada na figura 4.1g. A
espessura deste aerofédlio € de 13% e sua utilizagdo no Fokker Dr-1 mostrou as seguintes vantagens:

i — A estrutura da asa tornou-se interna e assim eliminando as barras e arame e conseqiientemente suas
resisténcias aerodindmicas.

il — A se¢do de aerofolio mais grosso forneceu do Fokker Dr-1 um coeficiente de sustentacdo maxima
maior e portanto tornou a aeronave mais habil e com taxas de subida e manobras maiores que as
aeronaves oponentes. O Fokker D VIII da figura 4.1h € mais agil e de desempenho tal que ultrapassou o
desempenho dos oponentes, Sopwith Camel e a SPAD VIII mostrada na figura 4.1f.
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Figura 4.1h A aeronave de combate mais eficiente Fokker D-VII da Primeira Guerra Mundial.
4.2 Nomenclatura de aerofolio.

Os primeiros aerofélios patenteados foram desenvolvidos por Horacio F. Phillips em 1984, figura 4.1a,
gue realizou os primeiros testes sérios em tlneis de vento sobre aerofélios. Em 1902, os irmdos Wright
realizariam seus testes proprios, desenvolvendo perfis relativamente eficientes que contribuiram para o
hesito de seus primeiro vbo em 1903. Estes perfis sdo mostrados na figura 4.1b. No inicio, os projetos
dos perfis aerodindmicos eram basicamente personalizados, e somente no inicio dos anos 1930, a NASA
iniciou um programa de pesquisa desenvolvendo series de aerofélios construidos em forma racional e
sistematica que estdo em uso em grande parte das aeronaves atuais. Também as empresas de grande
porte como Boeing usando tlneis de vento préprios e programas computacionais de desenvolvimento de
aerofélios projetou perfis especificos para suas aeronaves, 727,737,747,757 e 767.
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Figura 4.2 a Variaveis geométricas do perfil.

A figura 4.2a. mostra um aerofdlio. A linha média de arqueamento é o traco dos pontos médios entre as
superficies superior e inferior, medidas perpendiculares a linha média de argueamento. Os pontos
externos da linha média de arqueamento sédo chamados de bordas de ataque e de fuga de aerofélio. A
linha reta conectando as bordas de ataques e de fuga sdo chamadas de linha de corda do aerofélio. A
distancia medida ao longo da linha de corda entre a borda de ataque e a borda de fuga é chamada de
corda do aerofdlio. O arqueamento é a distancia maxima entre a linha média de arqueamento e alinha
de corda medida perpendicular a linha de corda. A espessura é a distancia entre a superficie inferior e
superior medida perpendicular a linha de corda. A forma do aerofélio na borda de ataque é usualmente
circular, com raio de borda de ataque de cerca de 0,02 do comprimento da corda. As formas de todos os
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aerofélios padrdo da NASA sdo geradas pela especificacdo da geometria da linha média de
arqueamento e cobrindo esta linha por uma distribuicdo de espessura, como pode ser visto na figura 4.5.
Os aerofélios comerciais da NACA serdo apresentados numa sec¢ado posterior. Figura 4.2b mostra as
linha de corrente em torno de um perfil RAF 30num angulo de ataque de 7 graus. Figura 4.2c mostra a
distribuic&o de press&o ao longo da corda para um angulo de ataque de 7°.
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Figura 4.2 b,c Distribuicdo de pressédo ao longo da corda do perfil RAF 30.
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4.3 As caracteristicas de aerofélio
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Figura 4.3a A variagao tipica do coeficiente de sustentacdo com o éngulé de ataque.
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Figura 4.3 b,c,d Variacdo da pressdo ao longo da corda
de um aerofdlio e os métodos de representacao.
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Durante os anos de 1930 e 1940, a NACA realizou um numero intensivo de testes aerodindmicos sobre
muitas series de seus aerofolios para determinar os coeficientes de sustentagdo, arrasto e momento. Os
testes foram realizados no tinel de vento com asa estendendo de um lado para outro. Uma variacao
tipica das caracteristicas aerodinamicas do aerofélio € mostrada na figura 4.3a. Nos baixos valores de
velocidade e para pequenos angulos de ataque o coeficiente de sustentagdo, c, varia linearmente com o
angulo de ataque. A medida que aumenta 0 angulo de ataque o escoamento comeca a descolar da
superficie superior do aerofdlio formando uma bolsa de ar chamada de esteira com intensa recirculagao
de escoamento o que resulta numa redugdo da sustentagcdo e aumento no atrito e o aerofélio entra no

estado de estolamento.
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O valor da sustentacdo méaxima atingida pelo aerofdlio é chamado de G, O que representa um dos
aspectos mais importantes de desempenho do aerofélio que determina a velocidade estol da aeronave.
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Quanto maior C,,., menor a velocidade de estol. A figura 4.3a mostra que inicialmente o ¢, aumenta de
forma linear com o angulo de ataque, atinge um valor maximo, e finalmente estola. Figuras 4.3b 4 4.3d a
distribuicdo de pressédo sobre o perfil e os métodos utilizados para sua representacao.Figura 4.3e mostra
o fenbmeno de separacdo do escoamento e consequentemente o fenébmeno de estolamento do perfil.
Figura 4.3f Separacdo do escoamento na superficie superior de um perfil préximo da borda de ataque
formando uma bolha ou bolso que provoca mudangas na distribuicdo de pressao ao longo da corda da
asa provocando queda na sustentacdo.o estolamento. Figura 4.3g mostra a variacdo do coeficiente de
sustentacdo com o angulo de ataque para varios perfis de diferentes espessuras. Como pode verificar 0
aumento da espessura do aerof6lio aumenta a sustentacdo méaxima além de aumentar o angulo de
estolamento do aerofdlio.
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Figura 4.3 g Variacdo do coeficiente de sustentagdo com
0 angulo de ataque para varios perfis de diferentes espessuras.

4.4 Nomenclatura da asa

A figura 4.4 mostra uma vista plana de uma asa. A distancia (b) de uma extremidade da ponta da asa
para & outra é chamada envergadura e é medida ao longo do eixo y. Similarmente, a corda (c), numa
posicao da envergadura é a distancia de borda de ataque até a borda de fuga medida paralela ao eixo x.
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A asa mostrada na figura 4.4 é linearmente afilada onde a razdo de afilamento, | , é definida como a
razdo da corda da ponta c; a corda de meia envergadura ¢, ou seja:
Cc
| == 4.1)
CO
e a corda em qualquer ponto é dada por:
€ 2y|u
c=c,g- (1-1 )(—yu, 4.2)
& bl
A area no plano é dada por:
b
S=c,(1+] )E (4.3)
A razéo de aspecto é definido como AR= (Envergadura)’ / Area
2b
AR=D"/S=—— (4.4)
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Figura 4.4 Nomenclatura da asa.

A linha de % da corda da asa € o tracado de todos os pontos de % da corda a partir da borda de
ataque e para este caso da asa linearmente afilada, € uma reta.

O angulo de flechamento desta linha, L ¥4 e aquele da borda de ataque é L e séo relacionados pela
relacéo:

tanL }/ =tanL - A1) (4.5)
4 AR(1+1 )

Usualmente a parte central da asa inclui a fuselagem. Neste caso a razdo de aspecto e arazdo de
afilamento séo determinadas, desprezando a presenca da fuselagem e extrapolando o plano da asa até a
linha do centro. A corda de meia envergadura é ficticia. A raiz da asa € definida como sendo a sec¢éo na
juncéo da asa e a fuselagem.

Aproximadamente 20 a 30% da borda de fuga da asa é mdvel. Ao longo de cerca 1/3 externo da
envergadura a borda de fuga de um lado da asa deflete oposto ao outro lado. Estas superficies de
movimentos opostos sdo chamadas de aileron, sdo necessarias para obter 0 movimento de rotagdo ao
longo do eixo longitudinal da aeronave.

A parte interna mével da borda de fuga da asa é chamada de flap. Para decolagem e aterrissagem
os flaps sdo abaixados por igual nos dois lados para permitir maior sustentacdo. Assim, para um dado
peso, a aeronave pode voar com os flaps abaixados.

Para alguma aplicacbes ambos os ailerons sdo baixados servindo assim como extensdo dos flaps.
Neste caso os ailerons sdo chamados de flaperons. Quando os flaperons sdo empregados, o controle
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adicional de rolagem é obtido pelos “spoilers” que sdo painéis que se projetam no escoamento préximo a
borda de fuga para causar separacédo de escoamento e auxiliar na perda de sustentacao.

45 Os aerofélios; Construgdo e comentéarios sobre seus desempenho

Para entender e prever o comportamento aerodindmico de uma asa, € necessario considerar o
comportamento do aerofélio bidimensional. O aerofélio pode ser considerado como uma asa de corda
constante e razéo de aspecto infinito.

A maioria das investigacdes experimentais foram feitos pela NACA até 1948 e depois de 1948 pela
NASA. No periodo de 1950 a 1960 pouco foi feito em relacdo aos aerofélios e mais em relagdo a
aeronave. Na década de 60 as aeronaves atingiram a velocidade do som, e portanto iniciaram os
trabalhos relativos aos aerofélios e o surgimento do aerofdlio supercritico ou aerofélio de baixa
velocidade do Whitcomb.

O desenvolvimento do aerofélio padrdo NACA é mostrado na figura 4.5 onde primeiramente a linha
de corda ¢ é desenhada, em seguida, a linha de arqueamento é apresentada graficamente onde z é a
distancia a partir da borda de ataque. Em seguida uma certa espessura é adicionada a cada lado da linha
de arqueamento e um circulo no nariz, na tangente a linha de ataque. Finalmente um contorno é
desenhado passando pelos pontos indicando a espessura local. No inicio, os aerofélios NACA eram
descritos com o arqueamento e a distribuicdo de espessura dados de forma analitica. Atualmente sdo
apresentados os dados de forma de tabela.

Antes de discutir as familias de aerofélios, considere inicialmente as caracteristicas aerodindmicas
gue sao afetadas pela geometria do aerofélio.

Assumindo uma distribuicdo de pressao nos dois lados do aerofdlio, a sustentacao total por unidade
de envergadura é

L=dp- p)dx “.9
0

O momento em torno da borda de ataque é

C

M =- C\)X( P- By )dX (4.7)
0

ou na forma adimensional

L
Cl:1—
~rVZ
2

(4.8)

o :1'\"# 4.9)
~rv&c®
2

Escrevendo

(p- ) _(p- p) (po- p0)
ERVE Lrve Ly

2 2 2

as equacdes (4.6) e (4.7) podem ser escritas como:

C, = E‘{cpl - C, )Jdx (4.10)
0

Coe =- ¥y - C,0) (4.11)
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Figura 4.5 A construcao de perfil de aerofélio. .
pressao triangular ao longo da corda.

O momento calculado da equacéo (4.11) pode ser visualizado como sendo o0 momento produzido
pela sustentacdo resultante atuando num ponto especifico distante x, da borda de ataque onde x, &
chamado de distancia de centro de pressao de modo que

- chCl = CmLE (4.12)
Conhecendo x;,, 0 momento em torno de qualquer outro ponto (x) ao longo do aerofélio pode ser
determinado com referencia & figura 4.6a.

C,=- (xp1 - X)C1 (4.13)

Como exemplo da utilizacdo destas equacdes a distribuicdo ideal da pressdo ao longo da corda mostrada
na figura 4.6b, onde a diferenca entre os coeficientes de pressdo nas superficies de pressao inferior e
superior é dada por.

C,- Ch=C(l- x) (4.14)
Assim usando equagcéo (4.10) C, e C,, do aerofolio séo relacionados pela equagéo

C = Cp"
1
2
e o coeficiente de momento em torno da borda de ataque fica

CmLE =- ﬁ
6
Deste modo, dizendo que o0 momento é igual & um certo valor numa posicao especifica implica que a
sustentacdo € considerada atuando neste ponto especifico. Assim, visualizando que a sustentacdo e
momento acima atuando na borda de ataque do aerofélio da figura 4.6b, 0 momento adimensional em
trono de qualquer ponto ao longo da corda, x, podem ser escrito como a soma de coeficiente de
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momento em torno da borda de ataque e o produto de sustentacdo adimensional pela distancia
adimensional, x, ou seja:

C..=C.ctxC (4.15)
Substituindo os valores de G e C,,  equacéo (4.15) e igualizando & zero temos o valor ce x que

corresponde & posicéo do centro de pressao X, desta distribuicéo especifica, ou seja,
X =%p=1/3

Placa plana com angulo de ataque e bordaﬁ?ataque agudo
Placa plana com angulo de ataque gerando sustentacéo
Placa plana com separacéo na borda de ataque e perdendo sustentacéo

Figura 4.7a,b,c Desenvolvimento das formas de aerofdlio.

O centro aerodindmico é o ponto em torno do qual o coeficiente de momento é constante e ndo €
dependente de C. Chamando a posicdo do centro aerodindmico de Xx,, equacdo (4.13) pode ser
resolvida na localizag&o do centro de presséao, Xp:

X =X - —mac (4.16)

E importante lembrar que o centro aerodinamico é a posicdo em torno do qual 0 momento é constante e
o0 centro de presséo é o ponto no qual a sustentacéo resultante atua.

O desenvolvimento progressivo de formato de aerofélio € mostrado na figura 4.7. A figura 4.7 a
mostra uma placa plana com pequeno angulo de ataque e pela quase simetria a sustentacéo é quase
nula. Entretanto por causa dos efeitos viscosos, o escoamento na borda de fuga ndo pode contorna a
quina aguda e rapidamente se ajusta a configuracdo da figura 4.7b, onde o escoamento deixa a borda de
fuga quase tangente. Esta condicdo é chamada condicéo de Kutta. Na figura 4.7b a linha divisério de
escoamento atinge estagnac&o num ponto chamado ponto de estagnacdo. A medida que o escoamento
procede ao longo desta linha, ndo consegue se fixar a superficie e se separa da placa, mas volta a se
juntar. O resultado deste escoamento ndo simétrico causa aceleracdo no lado superior e desaceleracéo
no lado inferior e conseqiientemente diferenca de pressdo e sustentacéo resultante.

Se o angulo de ataque é grande, o escoamento separado ndo cola novamente a superficie como
estd na figura 4.7. Ao acontecer isto, ra grande regido de separacéo, (esteira), a pressdo aumenta na
superficie superior provocando uma queda na sustentagdo. Este comportamento é chamado estol.
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Placa plana com borda de ataque curva para evitar separacao
Aerofélio com espessura e arqueamento para evitar o estolamento
Aerofélio com separacgao na borda de fuga

Figura 4.7d,e,f Desenvolvimento das formas de aerofdlio.(continuacgao).

Para melhorar esta situacéo, pode curvar a parte da borda de ataque de borda plana como esta na
figura 4.7d, para se alinhar com o escoamento nesta regido. Tal forma representa uma solugdo para o
problema de separacdo, mas como se pode esperar, é sensivel ao angulo de ataque e somente
adequado para o angulo de projeto. Entretanto, adicionando espessura a placa fina adequada e
colocando uma borda de ataque redonda, o desempenho do aerofélio € melhor numa faixa de angulo de
ataque sem separacdo do escoamento na borda de ataque. Assim, de forma qualitativa, um aerofélio
tipico foi definido.

Mesmo um aerofélio arqueado com espessura finita tem também suas limitagdes como esta da
figura 4.7f. A medida que o angulo de ataque aumenta, o escoamento pode separar inicialmente perto da
borda de fuga, onde o ponto de separagdo progressivamente movimenta para frente a medida que o
angulo de ataque continua aumentando. O grau de separacao na borda de ataque e de fuga depende do
nuamero de Reynolds e da geometria do aerofdlio. Aerof6lios espessos com borda de ataque redondo
tende a atrasar a separacdo na borda de ataque. Esta separacéo também melhora com o aumento do
numero de Reynolds.
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Figura 4.8 As caracteristicas aerodindmicas do aerofélio NACA 1408.

A separac¢édo na borda de ataque resulta numa separacao sobre o aerofdlio inteiro provocando queda
brusca na sustentacéo. Por outro lado, a separagdo na borda de fuga é progressiva com o angulo de
ataque e resulta em estol mais gradual.
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Figura 4.9a Os coeficientes aerodindmicos de um aerofolio tipo NACA-6 mostrando
a distribuicdo de pressédo, angulo de zero sustentacao e coeficiente de momento de arfagem nulo.

46 Familias de aerofélios

Série NACA quatro digitos
Série NACA cinco digitos
Série NACA 1 (série 16)
Série NACA 6

4.6.1 Série NACA quatro digitos

Em torno de 1932, NACA testou um serie de formas de aerofdlios chamados de aerofélios de quatro
digitos. O arqueamento e distribuicdo das espessuras destes aerofdlios foram dados pelas equacdes que
podem ser encontradas no Abbott e Von Doenhoff [1958]. Estas distribuicbes foram escolhidas sem
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qualquer base tedrica, formuladas para se aproximar dos aerofélios eficientes em uso na época como,
por exemplo, o aerofélio de Clark -Y.

3-3-.{ ‘ 7 % i j
PAE

|

\ I
|
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| :
1
t % \ cr 8§ =10

0 0z 74 as . 08 74

Figura 4.9b Distribuicdo da presséao tedrica de alguns perfis NACA de quatro e cinco digitos.
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A geometria de aerofélio de quatro digitos € definida por quatro digitos, o primeiro representa o
argueamento maximo em porcentagem da corda, o segundo € a localizagdo do arqueamento maxi mo em
décimos de corda; e os ultimos dois digitos representam a espessura maxima em porcentagem da corda.
Por exemplo, NACA 4412 é 12% em espessura tendo 4% de arqueamento e localizagao a 0,4 ¢ de borda
de ataque, como esta na figura 4.9c.

4.6.2 Série NACA cinco digitos

Esta séria foi desenvolvida em 1935 e usa a mesma distribuicdo da espessura como a serie de quatro
digitos. A linha de arqueamento media € definida diferentemente, para mover a posi¢ao de arqueamento
maximo para frente e assim de aumentar o C;,,.x. Como resultado o valor de C,,.« para aerofélios de cinco
digitos é 0,1 a 0,2 maior que aqueles de serie de quatro digitos.

A numeracéo de aerofolios é diferente do caso de quatro digitos. O primeiro digita multiplicado por
3/2 oferece o coeficiente de sustentacdo do projeto em décimos. Os seguintes dois digitos sédo o dobro
da posicdo de arqueamento maximo em porcentagem da corda os Ultimos dois digitos representam a
porcentagem da espessura. Por exemplo, o0 NACA 23012 é um aerofélio de 12% de espessura tendo um
C, de projeto 0,3 e arqueamento maximo localizado a 15% da corda a partir da borda de ataque. O
aerofdlio € mostrado na figura 4.10.
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Figura 4.11 As caracteristicas aerodinamicas de aerofélio NACA 65-212.



179

4.6.3 Série NACA 1 (série 16)

A série NACA 1 é a primeira serie desenvolvida a base tedrica em torno de 1939. A serie mais usada

serie 1 tem a pressao

para estes aerofolios
teoria de aerofélio fino

minima localizada no ponto 0,6¢ e sdo chamadas serie 16. A linha de arqueamento
€ projetada para ter uma diferenca de pressdo uniforme ao longo da corda. Na
, Isto corresponde a distribuicdo constante de vortices.

Serie 1 também é identificada por cinco digitos. Por exemplo, no NACA 16-212, o primeiro digito é
relativo a serie, 0 segundo digito se refere a localizacdo de minima pressédo em décimos da corda.
Seguindo ¢) o primeiro numero se refere ao G do projeto em décimos e os Ultimos dois digitos se

referem a espessura
figura 4.10.
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M
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|

{
L

maxima em porcentagem da corda. Este aerof6lio NACA 16-212 é mostrado na
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Figura 4.12 O fendmeno de escoamento supercritico.
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4.6.4 Série NACA 6

Aerofolios NACA serie 6 sdo projetados para obter o arrasto, compressibilidade e C ., desejados. Estes
requisitos sdo conflitantes, mas o objetivo principal é o baixo arrasto. A distribuicdo de pressédo ao longo
da corda resultando da combinag&o da espessura e o arqueamento conduz a manter um escoamento
laminar extensivo sobre a parte inicial do aerofélio. Este aerofolio € mostrado na figura 4.10.
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Figura 4.13 a,b Os efeitos do numero de Reynolds sobre as caracteristicas do aerofélio GA(W)-1.
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4.6.5 Os aerofélios modernos
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Figura 4.13c Os efeitos do numero de Reynolds sobre as caracteristicas
do aerofdlio GA(W)-1, (continuacgao)

Estes aerofdlios sdo sintetizados por serem projetados para satisfazer requisitos especificos e sao
desenhados por programas de computacdo sofisticados. Um dos aerofélios deste tipo € o chamado de
aerofolio supercritico. Este aerofolio tem borda de ataque bem redondo e relativamente plano no topo
com borda de fuga caido. Para espessura constante de 12%, os testes de tunel de vento indicam
possivel aumento de cerca de 15% no numero de Mach. Para um aerofélio supercritico em comparacéo
com o convencional aerofélio serie 6 digitos. Adicionalmente, uma borda de ataque redondo melhora o
Cimax @ baixa velocidade em relacéo a serie de 6 digitos que tem borda de ataque mais agudo. Usando a
figura 4.12, para numero de Mach de escoamento livre 0,7 dependendo da forma e G, um aerofdlio
convencional acelera o escoamento a velocidade localmente supersonica na regiéo frontal.
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Figura 4.14 a,b Comparacao entre os aerofélio GA(W) e os aerofélios NACA.

O escoamento, entdo, desacelera rapidamente através de uma forte onde de choque para condigdes
subsbnicas. Esta onda de compressdo com 0 seu gradiente de pressdo positivo causa aumento na
espessura da camada limite, e dependendo da intensidade do choque, provoca separagdo. Isto por sua
vez causa um aumento significativo no arrasto. O valor minimo de numero de Mach de escoamento livre
para qual o escoamento local torna supersénico é chamado de numero de Mach local. A medida que este
valor é excedido, a onda de choque torna-se mais forte e o0 arrasto aumente bruscamente.

O aerofdlio supercritico também acelera o escoamento para as condi¢cdes supersonicas locais de
escoamento livre em comparacdo com os aerofolios serie 1 ou 6. Entretanto, o aerofdlio critico é
desenhado em funcéo de sua sustentacdo do projeto, de tal forma que o escoamento desacelera para as
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condicdes subsbnicas através de uma distribuicdo de fracas ondas de compressao no lugar de uma Unica
onda forte. Desta maneira, 0 nimero de Mach é aumentado substancialmente.

Um aerofodlio critico tipo Whitcomb é mostrado na figura 4.10. Testados a baixas velocidades, os
aerofélios criticos apresentam bom G, € baixo C;. Como resultado deste, outra familia de aerofélios
evoluiu a partir dos aerofélios criticos, mas para baixa velocidade, sdo chamados de aerof6lios de
aviacdo geral ou GA (W) para General Aviation (Whitcomb). Os aerofélios GA (W) — 1 e o Ultimo
mostrado na figura 4.10. Os resultados dos testes mostram valores de C,,, de 30% maior que aqueles
da antiga NACA 65 — série. Adicionalmente, acima de valores de C, de 0,6, seu arrasto € menor que a
antiga série de aerofélios de fluxo laminar. Estes dados séo mostrado na figura 4.13 para a série GA (W)
— 1. Comparacéo de C. € Cq4 para este aerofdlio séo apresentados nas figuras 4.14 e 4.14c. Observe-
se que a performance de aerofélios GA (W) — 1 é fortemente dependente do nimero de Reynolds.
Particularmente G, que aumenta rapidamente com o nimero de Reynolds. A NASA adotou notagdo

alternativa para GA (W) na forma de LS (Low Speed) e MS (Medium Speed) seguidos por quatro digitos
para referir a familia.

o T T L
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Figura 4.14c Comparac&o do coeficiente da sustentagcdo do
aerofélio GA(W)-1 com outros aerof6lios NACA para M= 0,15.

Por exemplo, o aerofélio GA (W) — 1 é designado como LS (1) — 0417. Nesta nomenclatura, (1)
refere-se a familia; 04 define o coeficiente de sustentagcdo de projeta de 0,4; e 17 define a espessura
maxima em porcentagem da corda.

E importante mencionar que os aerofélios GA (W) tiveram aplicacdo limitada em aeronaves de
aviacdo geral enquanto os aerofdlios supercriticos tiveram campo de aplicacdo extenso em transporte
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subsonico. O codigo computacional do Eppler foi usado em 1997 para desenhar aerofélio NASA NLF (1)
— 0416 para aplicacdo em aeronave de aplicagdo geral avancado. O formato final desta aerofélio é
mostrado na figura 4.15 com medidas experimentais incluidas.

4.6.6 Fundamentos filoséficos das solugdes tedricas para escoamento em torno de aerofélios.

Foi discutido anteriormente o conceito de escoamento de vértice onde um ponto de vértice de intensidade
Glocalizado num ponto O. Pode-se expandir este conceito de Vortice de ponto, imaginando uma linha
reta perpendicular & folha passando pelo ponto D, e estendido para o infinito em ambos os lados. Esta
linha é um filamento de vortice de intensidade G. Um filamento reto de vértice € mostrado na figura 4.16.
O escoamento induzido em qualquer plano perpendicular a filamento de vértice pelo filamento ele mesmo
€ idéntico aquele induzido pelo ponto vortice de intensidade G Na figura 4.16 os escoamentos nao planos
perpendiculares ao filamento de vortice de O e O’ séo idénticos um ao outro e também idéntico aquele
induzido pelo ponto de vértice de intensidade G
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Figura 4.15 O aerofélio NASA NLF(1) 0416 projetado pelo cédigo computacional EPPLER.

Considere um namero infinito de filamentos retos de vortices alinhados um ao lado de outro, onde a
intensidade de cada filamento € infinitesimalmente pequena. Os filamentos alinhados um ao lado de outro
formam uma superficie (plano) de vortice ou uma folha de vértice como esta na figura 4.17, onde os
filamentos estdo normais ao plano horizontal.

Se s é a distancia medida ao longo da superficie de vértice, como estd na figura 4.18. Define
g =g(s)como a intensidade da superficie (plano) de vértice por unidade de comprimento ao longo de s.

Assim a intensidade de ds do vortice € QdS. Esta pequena secgdo de superficie de vortice pode ser

tratada como vértice distinto de intensidade gds.
Se considere o ponto P, no escoamento, localizado r de elemento ds, a pequena seccao de vortice de

intensidade gds induz uma velocidade dV no ponto P, dada por:

dv =- QE (4.17)
2pr

e numa dire¢cdo normal a r como esté na figura 4.18. A velocidade total é a somatoria da equacéo (4.17)

de ponto a para ponto b. Observa-se que dV, que é perpendicular a r muda a direcdo a medida que soma

de a para b. Assim, as velocidades induzidas por cada incremento no ponto P devem ser somadas
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vetorialmente. Por este motivo, em algumas situacdes, é interessante analisar em funcéo de potercial de
velocidade. Novamente, da figura 4.18, o incremento de potencial de velocidade df , induzido no ponto P
pelo elemento de voértice gds é
S
df = - ﬂq (4.18)
2

b
f(x,z)=- %c‘gg:is (4.19)

o

Filamento linear de voértice

7z

Figura 4.16 Filamento de vortice.

Observa-se que a equagao (4.17) é util para andlise da teoria classica de aerofélio fino, enquanto a
equacado (4.19) € importante para 0 método numérico de painel de vortice.

Sabemos que a circulagdo de G em torno de um ponto de vdrtice € igual a intensidade do vértice. De
forma similar, a circulagdo em torno da superficie de vortice, figura 4.18 é a somatéria das intensidades
dos elementos de vortice, ou seja:

b
G = (s (4.20)

Lembrando, no caso de plano de fonte, existe uma descontinuidade na direcdo da velocidade normal
através da superficie (plano) de fontes, enquanto a velocidade tangencial € a mesma imediatamente
acima e abaixo da superficie das fontes.

No caso da superficie de vortice, existe uma mudanca descontinua no comportamento tangencial da
velocidade através da superficie, enquanto a velocidade normal é preservada através da superficie. Esta
mudanca na velocidade tangencial através da superficie é relacionada & intensidade da superficie, como
segue:
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Figura 4.17 Vértice de superficie. Figura 4.18 Vortice de superficie.

Considere uma superficie de vortice como esta representado na figura 4.19, como o percurso da linha
tracejada incluindo o elemento ds. A velocidade tangencial na parte superior e inferior sdo u, € U, € nos

lados séo v, e v,. Da definicdo da circulagédo:
G=-(v,dn- u,ds- v,dn+u,ds)

(4.21)
G=(u, - uy)ds+ (v, - v,)dn
A intensidade da superficie de vértice contida no retangulo é também
G = (s (4.22)
e assim das equac0es (4.21) e (4.22) temos
(s =(u, - u,)ds+(v; - v, )dn (4.23)
no limite u, e u, sdo as velocidades tangenciais s acima e abaixo da superficie do vértice ou
gjs:(ul_ u, )dS (4.24)
g=u-u

A equacédo (4.24) mostra que o salto na velocidade tangencial através da superficie vortice € igual a
intensidade local de superficie de vortice. O conceito de superficie vortice € importante instrumento na
andlise das caracteristicas de aerofélio a baixa velocidade.
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e % .

Salto de velocidade atraves plano de vartice

Figura 4.19 A velocidade tangencial através da voértice de superficie

A filosofia da teoria ideal de aerofdlio fino é baseada neste conceito. Considere um aerofélio de geometria
e espessura arbitraria num fluxo uniforme V¥, como esté representado na figura 4.20. Troca a superficie

de aerofolio com superficie de vortice de intensidade ¢(S) . Calcule a variagdo de g(S) de modo que o

campo da velocidade induzida da superficie de vértice quando somado a velocidade uniforme V¥, torna a
superficie vortice (consegiientemente a superficie do aerofdlio) uma linha de corrente e a circulagcdo em
torno do aerofolio fica
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G = (s

onde o integral € em torno da superficie completa do aerof6lio e a sustentacéo é

L=r,V,G

O conceito de substituir a superficie de aerofélio por superficie vértice ndo é somente um artificio
matematico mas também tem base fisica. Na situagdo real, existe uma camada limite fina na superficie

altamente viscosa com grandes gradientes de velocidade produzindo vortices, isto ¢, N~V é finito na
camada limite. Assim existe uma distribuicdo de vortices ao longo da superficie de aerofélio por causa
dos efeitos viscosos e a presente filosofia de trocar a superficie do aerofdlio por superficie de vértice
pode ser considerada como meio de modelamento deste efeito num fluido ideal.

Linha de argueamenta 2= 2{x)

- .

i § Linha da cortia :

Ve

(e} Vortices de superficie ao longo
da linha de argueamento

Ik

Linha de arqueamenio z= 23]

hWarfice de superficia aglongo
da linka da corda

I_.—'

Figura 4.20 Simulagao de aerofolio por uma distribuicdo de vértice na superficie.

Imagine que o aerofélio da figura 4.20 é muito fino, de modo que as superficies superior e inferior séo
muito proximas ou quase coincidentes. Este resultou num método de aproximar o aerofélio fino por uma
Unica superficie de vortice distribuida sobre a linha de arqueamento do aerofélio ou sobre a linha da
corda do aerof6lio como esta na figura 4,20 a 4.20b. A distribuicdo pode ser distribuida deste modo sobre
a linha de arqueamento como esta na figura 4.21. A intensidade desta superficie de voértice s) é
calculada de modo que, em combinagdo com o fluxo livre, a linha de arqueamento se torna uma linha
corrente. Mesmo que este método mostrado na figura 4.21 seja uma aproximagao em comparagcao como

caso da figura 4.20, ele representa uma vantagem de poder obter uma solucéo analitica fechada para o
caso de aerofdlio fino.
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Figura 4.21 Aproximacgé&o de aerofdlio fino.

No escoamento com sustentagcdo sobre um cilindro circular, foi observado um numero infinito de solu¢des
potenciais para valores correspondente de circulagdo G . A mesma situacgéo se aplica para o caso de um
aerofélio com certo angulo de ataque. Isto é, para um dado aerofélio com certo angulo de ataque existem
um ndmero infinito de solucdes tedricas validas correspondente a um nudmero infinito de G. Por
exemplo, a figura 4.22 mostra dois escoamentos sobre mesmo aerofélio com o mesmo angulo de ataque
mas com diferentes valores de G . Sabemos da pratica real que um dado aerofélio com dado angulo de
ataque produz um valor unico de sustentagdo. Deste modo, mesmo que exista um ndmero infinito de
solugdes potenciais possiveis, a natureza escolhe uma solugado particular do conjunto. E obvio entdo que
a filosofia apresentada no é completa e necessita de uma condi¢io adicional para fixar G para um
dado aerofdlio com dado &ngulo de ataque a . Nesta condicdo o0 escoamento deve deixar a superficie
superior e inferior na borda de fuga de forma suave. Esta é a chamada condicdo de Kutta apés Kutta
[1902].

Figura 4.22 Efeito do valor da circulagdo sobre o escoamento sobre
um aerofodlio, os pontos 1 e 2 sdo pontos de estagnagao.

Anglo finito "Cusp”
Vo _
a -
B
A ¥

No ponto &' ¥ =¥ =0 No ponto @ ¥y =¥ #0

7
Iy ~
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Figura 4.23 Possiveis formas de borda de fuga e sua relagéo a condi¢do de Kutta.

Para aplicar a condicdo de Kutta na analise tedrica e numérica, é necessario avaliar a natureza de
escoamento na borda de fuga. A borda de fuga pode ter um angulo finito como pode ser cuspide curvo
como esta na figura 4.23. Considere o caso de borda de fuga com angulo de ataque finito e chame-se as

velocidade no ponto a ao longo da superficie de V; e V,. Sendo que estas velocidades séo finitas no
ponto a, temos duas velocidade em duas dire¢des diferentes no mesmo ponto, o que nao é fisicamente
possivel. A Unica solugdo possivel que permite que as velocidades sejam iguais no ponto a(V; =V,) é
gue estas sejam nulas, ou seja 0 ponto @ é um ponto de estagnacgao.
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No caso de borda de fuga cispide V; e V,.s&o na mesma direcéo no ponto a, se a presséo nesse
ponto apresenta um valor Unico, temos pela equac¢do de Bernoulli que

pa-*-%rvl2 = pa+% rVZ2 ou Vl :V2

Assim para borda de fuga clspide, as velocidades que deixam as superficies inferior e superior na borda
de fuga devem ser iguais e na mesma direcdo. Assim pode ser resumida a condicdo de Kutta como
segue.
i Para um dado aerof6lio com dado angulo de ataque o valor da circulagdo G em torno do aerofélio é
tal que o escoamento que deixa a borda de fuga deve ser suave.
il Se angulo de borda de fuga for finito, entédo a borda de fuga é um ponto de estagnacao.
iii Se a borda de fuga é cuspide, as velocidades que deixam as superficies superior e inferior devem
ser iguais e na mesma direcao.
Considerando novamente a filosofia de simulacéo de aerofdlio por uma superficie de vértice colocado na
superficie de aerofélio ou na linha de corda do aerofdlio. A intensidade de tal superficie de vortice é
variavel ao longo da superficie g(s). A condicdo de Kutta em termos de superficie de vortice é que na
borda de fuga temos da equacéo (4.24) que

Oy = g(a) =V,-V, (4.25)
mas para aerofélio com borda de fuga de angulo finito, V, =V, =0 eassim g, =0 = g(a).
No caso de borda de fuga cuspide, V, =V, * 0, e assim da equacéo (4.25) temos gy = 0.

Assim a condicdo de Kutta expressa em termos da intensidade da superficie de vortice é
9y =0 (4.26)

Figura 4.24 Velocidade induzida no ponto P pelo elemento de vortice de superficie ds.

4.6.7 Vortice de superficie

A distribuicdo de vértice mostrada na figura 4.24, pode ser imaginada como sendo um namero infinito de
filamentos de vorticidade cada uma de uma intensidade infinitesimal e estendendo para o infinito ou para
um contorno de escoamento. A intensidade de lamina g, chamada a densidade de circulacéo é definida
como sendo a forma limite do teorema de Stokes

1o
g= étlsg]o[E ¢y-ds|

onde Ds € a largura da lamina incluida pelo contorno. Se a circulagéo é sentido horéario e é positiva e tem
as unidades de velocidade. dds é a circulagdo em torno do elemento ds. Se os elementos da lamina sdo



190

filamentos de vortice retos e dobramentos infinitos, entdo a velocidade induzida no campo em qualquer
ponto P pelo elemento ds da lamina é dada pela lei de Biot-Savart como:

d
dV:g_S

r
onde d%/pé normal ao r.

E 6bvio que o campo de velocidade induzido pelo elemento de vortice satisfaz a continuidade em
todos os pontos no campo pelo fato que cada elemento por si induz um campo que satisfaz a
continuidade em todos os pontos. A irracionalidade é também satisfeita em todos os pontos no campo
pelo mesmo argumento. O argumento ndo € valido no plano da vértice mesmo onde Curl v ndo é zero.
N&o ha descontinuidade na velocidade em qualquer ponto no campo exceto na lamina ela mesma. Sera
demonstrado que o componente de velocidade paralela a vértice de superficie sofre um salto igual a
intensidade da lamina no ponto onde o contorno atravessa o plano da vortice.

Considere que a secc¢ao transversal da lamina mostrada na figura 4.25 e integra a vorticidade sobre
a area DsDn e deixa estas dimens8es aproximar de zero, assim temos

gDs = - ' wd s = u,Ds- v,Dn - u,Ds+v,Dn

4.27)

onde 9 ¢ a densidade média da circulacéo sobre Ds.

No limite, quando Dn e Ds ® 0 entdo (v1 - v2) ® 0 e a expressao € reduzida a gdsonde gé a
densidade de circulagdo no ponto x sobre a lamina e consequentemente temos

g(x)=u,- u, (4.28)
gue é o salto na velocidade tangencial através da vortice de superficie.

bi=——— A

Figura 4.25 Avaliacdo da densidade de circulacéo.

1. Teoria do aerofdlio
O problema na teoria de aerofélio € determinar a circulagdo Cem fungio da forma e do angulo de ataque
a , mas mesmo que a geometria do aerofélio e o angulo de ataque sejam especificados, a solugdo
potencial ndo é unica. Uma familia infinita de solu¢gfes pode ser encontrada correspondente a diferentes
valores de circulacdo C. A figura x1 mostra exemplos desta unicidade de escoamento em torno de um
cilindro. O mesmo € verdadeiro para o caso de aerofdlio da figura x1, mostrando trés solucdes
matematicas viaveis para diferentes valores de circulacdo. Pode-se perceber a situacdo que melhor
simula o aerofdlio real baseado nas discussGes anteriores relativo as etapas transientes no
desenvolvimento da sustentacdo, neste caso a figura x2c émais proxima da situacao real do aerofélio. Se
a borda de fuga do aerofélio é pouco redonda, sera neste caso, um ponto de estagnacdo. Se a borda de
fuga é aguda, aproximando-se da geometria da maioria dos aerofélios, as velocidades de escoamento
nas superficies superior e inferior serdo iguais no ponto final onde deixam o aerofélio. Este é fisicamente
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o valor da circulagdo C chamada de condicéo de Kutta e a circulagéo é chamada de G, que depende
da velocidade, do angulo de ataque e da geometria de aerofdlio.

2. Aerofélio de placa plana
A teoria de vortice em plano.
O aerofdlio de placa plana é o aerofélio mais simples, sem espessura e sem forma e mesmo assim, sua
teoria € tdo simples. Este problema pode ser resolvido pelo mapeamento de varidveis complexas,
entretanto, aqui sera tratado usando-se o0 método de vértices em plano “vortexsheet”.
A figura x2a mostra uma placa plana de comprimento C simulada por um vértice em plano de intensidade

variavel (x). A velocidade de escoamento livre Uy num éangulo de ataque a em relagéo a corda do

aerofdlio.

Para ter sustentacdo positiva para cima, com escoamento vindo da esquerda para a direita, deve-se
especificar a circulagdo positiva na diregao horaria. Existe um degrau na velocidade tangencial através de
um plano igual & intensidade local.

u, - u =9(x) (1)

. , 1
Sem o escoamento livre, o vortice em plano deve causar um escoamento para a esquerda, du= +§g na

superficie superior e um escoamento igual ao oposto no lado inferior do valor d :§g, como esta na

figura x3a. A condicdo de Kutta para esta borda de fuga aguda requer que esta diferenca de velocidade é
nula na borda de fuga para manter o escoamento na saida suave e paralela.

glc)=0 )

{a)

Figura x1

A solucéo correta deve satisfazer esta condigdo, apos a qual a sustentagdo total pode ser computada
pelo somatério das intensidades de vortice sobre o aerofélio inteiro. Da equacao:

%:-rU¥G

Onde b é a largura do aerofdlio b. assim,
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L=rU,bG onde G=cy(x)dx (3

Um método alternativo é avaliar a sustentacdo usando os coeficientes adimensionais de presséo nas
superficies inferior e superior.

2
C — pu,l p¥ 1_ Uu,I (4)
pu,l 1 2 U 2
Er Uy ¥
Mas,
2 _ 2 2
Ui, = (U, cosa +du)’ +(U,sena)
5
UZ =U{ £ 2ducosa +du? :Ujgli d_ui (5)
U¥ %]
Tendo a pequeno, du <<U,, cosa =1.
Assim,
C = id_u = ii (6)
Pu,l U¥ U¥
E deste modo,
L= dpl - pu)bdx
Qu
L Y dx _ .20 @&X0
Co=g——=dp- p) T =24 0E > ™
ErU;bC 0 o ¥ 9

As equacdes (3) e (7) sdo equivalentes. A intensidade de vortice em plano g(x) pode ser computada de

requisito que a velocidade total normal v(x) € zero no plano de vortice pelo que o plano de vértice
representa uma paca soélida ou superficie de corrente. Considere um pequeno elemento de plano de

vortice gdXlocalizado no ponto %. A velocidade v induzida no ponto x sobre o plano de vortice pelo
elemento de vértice de intensidade dC =- gdXx,

_ dG _ - gdx
2pr|x0®x 2p(Xo_ X)

X
A velocidade total normal induzido pelo vortice em plano no ponto x é:

5 I ®)

V.. .. =-
vortice em plano
0 EP (% - x)

Da figura x3a, o escoamento uniforme induz uma velocidade normal constante em qualquer ponto no
plano de vortice:

Vfluxo paralelo = U¥ sem
A velocidade normal sobre o plano de vortice deve ser nula, ou seja,

d

& ngxx =2pU, sena (9)

Que deve ser resolvida sujeita a condi¢éo de Kutta, g(c) =0.
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A solucéo desta equacéo é dada por:
112

g(x)=2u,sna & - 19 (10)
exX g
Da equacéo (6), o coeficiente de pressao superficial é:
= ,1/2
C, =F2snac—- 19 (11
u,l
ex g

O coeficiente de sustentacdo do aerofélio € proporcional a area entre CpI e Cpu, a figura x3b, da
equacao (7):

1 " 1 2 "
C, =20 &%= ssna = - 19 dF2
J eCg X @ eCg
C, =2psena =2pa (12)
O coeficiente de momento em torno da borda de ataque, positivo na dire¢éo anti-horaria,
_ M % X,_p 1
Cu, == an - C,, )Ed —Esena _ZCL (13)

~rubc® o
2
O centro de pressao, ou a posi¢cao da for¢a de sustentagdo resultante esta no ponto % corda, ou,
&0 =1 (14)
ecﬂ:entro de pressdo 4
independente do angulo de ataque.

3. Teoria Potencial para aerofdlios espessos e arqueados
A teoria destes aerofélios é baseada no mapeamento por varidveis complexas que transformam o
escoamento em torno do cilindro com circulagdo em escoamento em torno do aerofélio com circulacéo, e
esta circulacéo é ajustada tal que a condi¢do de Kutta seja satisfeita. Neste caso, a teoria para qualquer
aerofélio espesso arqueado é:

Gkutta = prU¥ gi'l_ 017719%1(3 + b) (15)
e Cg
Onde, b = tan'l(2h/ C) e h é o arqgueamento maximo.

O coeficiente de sustentacéo de aerofdlio é:
C, :1rU—¥G: 3+ 0,771 %en(a +b) (16)
5ru bc € co

. to ) . .

O efeito de espessura §+ 0,77—= ndo confirmado experimentalmente tendo aerofélios onde a
e Cg

sustentacdo aumenta e outros onde foi verificada uma reducéo da sustentacdo. Consequentemente, este

efeito pode ser desprezado resultando em:

C.=2p(a+b) 17)
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Figura X3 Solucgédo de vortice em plano (vortex sheet)
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47 Teoria de aerofélio infinito

Na teoria do aerofélio infinito, o aerofélio é substituido pela linha média de arqueamento. O padrdo de
escoamento é construido colocando uma lamina de vortice fixa ao corpo sobre a linha de arqueamento e
ajustando sua intensidade de modo que a linha de arqueamento vira uma linha de corrente de
escoamento. O padrdo de velocidade é entdo composto de fluxo uniforme mais o campo induzido pela
lamina do vértice. A continuidade e a irrotacionalidade sdo satisfeitas em todos os pontos do campo. A
velocidade ro finito é a velocidade ndo perturbada pelo fato que a lamina de vértice ndo pode contribuir

para o infinito. Na linha de arqueamento a resultante de fluxo uniforme e o campo induzido pela lamina de
vortice sdo paralelos a linha de arqueamento.

(]

Figura 4.26 Campo induzido pelo voértice de superficie.

(o]

Figura 4.27 Condi¢&o de contorno estabelecida pelos compenentes de velocidade.

E necessario estabelecer a circulacdo em torno do aerofdlio. E evidente que a circulagdo em torno
da lamina é simplesmente a intensidade da lamina interira. Assim, para uma lamina de dada intensidade
total existe somente uma distribuicdo de intensidade de vértice que faz da lamina uma linha de corrente
guando combinar o campo da lamina com o campo do fluxo paralelo. Exatamente esta distribuicdo que
deve ser determinada.
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A circulagdo em torno do corpo é estabelecida pela condi¢do de Kutta. A condi¢cdo de Kutta significa
gue ndo ha descontinuidade da velocidade na borda de fuga. Também pode interpretar a condicdo de
Kutta como de fixar a intensidade da vorticidade a ser nula na borda de fuga. A condicdo de Kutta
portanto, remove a dificuldade de ter velocidade infinita na borda de fuga de lamina de vortice mas
permanece a velocidade infinita na borda de ataque. Em resumo pode-se dizer que o resultado de fluxo
uniforme e o campo induzido pela lamina de vortice satisfazem a continuidade e irrotacionalidade e tem
um valor no infinito igual a do fluxo uniforme. Assim um e somente uma distribuicdo de intensidade total,
gue quando combinado com o fluxo uniforme torna a lamina de vértice em linha de corrente. A
intensidade total da lamina é fixada pela condicdo de Kutta, ou seja
O =0 (4.29)

Para que a velocidade resultante de fluxo uniforme e a velocidade induzida pela lamina de voértice
seja paralela a lamina a soma dos componentes normais do fluxo uniforme e a velocidade induzida deve
ser nula, como mostrado na figura 4.26.

O componente normal do incremento de velocidade é

g ds
dv,, =——cosd, (4.30)
2pr
Usando as relacbes
X, - X dx
r==2 , ds=
cosd, cosd

e integrando temos:
1 . 9dX cosd, cosd
Vi=-—Q 2 3 (4.31)
2 ¥x,- x cosd,
O sinal negativo é usado por causa da dire¢do da circulagdo em sentido horario e V,, para fora do
longo do normal a superficie superior sdo considerados positivos. Os angulos d,, d, e d; sdo funcdes de
X.

O componente da velocidade ndo perturbada normal a linha média de arqueamento no ponto P é

V,, =V, sen[a - tan"*(dz/ dx),] (4.32)
0 subscrito (0) correspondente a X, ha figura 4.26. O angulo de ataque mostrado na figura 4.27 é positivo.
(dz/dx,) € a gradiente de linha média de arqueamento relativo a posicéo %. A soma das equacdes (4.31)
e (4.32) deve ser zero, nula, se requer que a linha média de arqueamento deve ser uma linha de corrente
no escoamento ou seja

V,+V,, =0 (4.33)
ou

dx
V, senfa - tan'l(d% )] :i(\tg g aX cosd, cosd,
X 2p ¥x,- x cosd,

O problema central da teoria de aerofdlio fino é de determinar a distribuicdo g que satisfaz as
equacdes (4.29) e (4.33). A seguir ser introduzida uma simplificacdo que leva ao conceito de asa plana.
Os trés angulos d;, d, e d; sdo geralmente pequenos se 0 arqueamento maximo é pequeno como €
usualmente o caso na pratica e assim a equacao (4.31) fica

1 g dx

\/in — T Al Q
P X X
A equacéo (4.34) representa a velocidade induzida sobre o eixo x por uma vortice de superficie ao
longo do eixo x. Assim, a simplificacdo introduzida é equivalente a satisfazer as condi¢cdes de contorno

sobre 0 eixo x invés da linha média de arqueamento. A mesma ordem de aproximacéo é feita na equacéo
(4.32), assumindo adicionalmente um pequeno angulo de ataque. Deste modo a equacéo (4.32) fica

V¥n :V¥ [a - (g)o]

A condi¢do de contorno sobre o aerofélio correspondente a equacéo (4.33) fica

(4.34)
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1 ¢ gdx dz
—Q———=Vla- (), |
p ¥X,- X dx

A equacao (4.35) representa a condi¢do de escoamento nulo normal a linha média de arqueamento.
A condicdo é aplicada no eixo x invés da linha média de arqueamento. Esta técnica € chamada de
aproximacéo de asa plana e usada na teoria de asa fina.

(4.35)

I
|
i
|
i
|
]

o x 3
Borda de ataque Borda de fuga

1
Figura 4.28 Grafico de X = Ec(l- coyy).

4.8 Aerofdlio de placa plana (ou aerofélio simétrico)

A distribuicdo que deve satisfazer as equagtes (4.29) e (4.35) sera encontrada para o caso dz/dx = 0.
Isto corresponde ao caso de aerofdlio simétrico ou um no qual a linha de corda e a linha de arqueamento
médio sdo coincidentes. E conveniente mudar as coordenadas como esta na figura 4.28 ou seja

X= %c(l- coy] )

onde c é a corda do aerofdlio, g é a variavel independente e ¢, correspondente a %. Assim as condi¢des
a serem satisfeitas, das equacdes (4.29) e ( 4.35)

9(p)=0 :J
, 4.36
Ly seada (30
20 ¥ coyj - cox,
Pode ser verificado que a distribuicdo g que vai satisfazer a equacao (4.36) é
+
g =23V, 1+cosq 4.37)
seng

Para verificar que a equacao (4.37) satisfaz a segunda condi¢do da equacdo (4.36), € necessario
mostrar que

R 1+ cosq

————dg =p
$nqg - Cosq,
Isto pode ser realizado usando a integral definida
d cosn Lnn
Qp —qdq =p —qo (4.38)
$nqg - Cosq, ££Nnq,

Quando n = 1, a equacao (4.37) satisfaz a segunda parte da equacao (4.36).

Em termos de X, a equacdao (4.37) fica:

g=2aV, ,/ﬂ (4.37-3)
X
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A sustentacdo por unidade de area numa dada locacéo é dada por
Dp=rV,g (4.39)
e é numericamente igual a diferenca de presséo entre as superficies superior e inferior no ponto, usando

P-P, _

\% .
aequacdo Cp = —— = 1- (—)*. mostra Cq e C,, para aerofélio NACA 0012.
STV V,

Figura 4.29 Distribuicdo de coeficiente de pressio e DCp sobre 0o NACA 0012com a =9°..

==L ape de

t _-'_._.—I"- 1
b= fapds

Figura 4.30 Sistema de carga sobre um aerofolio.
A figura 4.29 mostra a distribuicdo de pressao ao longo da corda.
— Pu - PL — Dp _ Dp
= L =- ~=-—
ST\ 1V (o}
A sustentacdo por unidade de envergadura L’ é:
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L= QCDpdx =rV, é;dx (4.40)
e para a distribuicdo da equacéo (4.37),
, 1+cosq c
L=rv,dav, =789 € enqdg (4.41)
O coeficiente de sustentacéo seccional é

c =L /q,c (4.42)
ou

G =2pa =ma (4.43)

tomado positivo como esta representado na figura 4.30, onde mq € a inclinagdo da curva entre c,e a
O momento da sustentacdo em torno do ponto de ataque do aerofélio

M, =- 6Dpxdx
O coeficiente de momento da seccao
C e M LE /q¥ c?

m,

= P2
2
ou em termo de coeficiente de sustentacéo
__ G
Crp =- 7 (4.44)

centro de presséo da forca é definido como sendo o ponto em torno do qual o momento é nulo. Se

considerar a sustentacdo considerada na ponte, seu momento balanceia M | g, assim

M +Lx, =0
e pelo uso das equacgbes (4.43) e (4.44)
Xep = cl/4 (4.45)

para todos os angulos de ataque.

4.9 A distribuicdo de vorticidade e as for¢cas sobre um aerofélio com
arqueamento

O método de determinar as propriedades de aerof6lio com arqueamento € essencialmente o0 mesmo
usado para aerofélio simétrico da linha de arqueamento médio, os calculos sdo mais complicados.
Novamente o ponto central do problema é de encontrar a distribuicdo de vorticidade g que satisfaz as
equacdes (4.29) e (4.35).

Usando a transformacéo entre x e q,

X = %c(l- cosq )

as equacoes (4,24) e (4.35) ficam

g(p)=0 (4.46)
1 p gsnqdg dz

— A 2= _y - (= 4.47
20 wog - cosg, - 12 (o] (4.47)

A distribuicdo de g que satisfaz a equacéo (4.47) pode ser representada pela soma de duas partes;
uma parte envolve a forma da linha de arqueamento médio e o angulo de ataque e tem a forma de g para
aerofolio simétrico como esté na equacéo (4.37).

A segunda parte pode ser escrita como:
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¥
A, & A senng
n=1
A distribuic&o total de g € a soma das duas partes
1+co
g =2%,[A, qsq +4 A senng] (4.49)
n=1

Quando g = p, g= 0 para todos os coeficientes, a equagao (4.46) é satisfeita. Resta apenas achar
os valores de Ay e A, que faz com que a equagdo (4.48) satisfaca a equacdo (4.47). Substituindo a
equacdo (4.48) na equacdo (4.47) temos

1 A(l+cosq) a +£.p§ A, senng senq a (_)
0

Q (4.49)
p COsg - CoYj, p n=1 COSQ - COsq,,
Resolvendo a integracdo temos:
¥
% =@-A) +é A, cosnq (4.50)
X n=1

Para uma dada linha de arqueamento médio, dz/dx € uma funcdo de g e os valores de A, e Na
podem ser escritos como:

A=a- 1 %dq (4.51)
p ¢ dx
A= Z(‘Sgcoandq (4.52)

As equacdes (4.48), (4.51) e (4.52) determinam a distribuigdo g para aerofolio com arqueamento em
termos de angulo ge a forma de linha de arqueamento médio. Para arqueamento =0, Ay =ae A,=0ea
equacao (4.48) fica

1+co
g= 2\/¥a —Sq
senq
4.9.1 Propriedades de aerofélio com arqueamento

Os coeficientes de sustentacdo e momento sdo obtidos do mesmo modo como no caso de aerofélio
simétrico.

1 ¢
G = —QDpdx = 20A +PA (4.53)
QyC
Conp = (4.54)
ou
_ 1 p
Cn. =- 36 +Z(A2' A) (4.55)

A posicao do centro de pressao € obtida pela divisdo do momento em torno de borda de ataque pela
sustentacdo

X, = Z T(AZ A A (4.56)

Da equacéo (4.52) os coeficientes A, e A, sdo independentes de angulo de ataque e dependem
somente da forma da linha de arqueamento médio. A equacgédo (4.56) mostra que a posi¢do do centro da
pressao varia conforme a variagdo de coeficiente de sustentacédo. A linha de acdo de sustentacdo e seu
valor devem ser especificados para cada angulo de ataque.

Pode-se observar na equacédo (4.55) que, se a carga é transferida a um ponto apds a borda de
ataque por uma distancia igual a 25% da corda, o coeficiente de momento em torno deste ponto sera
independente de angulo de ataque
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_P
Cr,y = Z(Az -A) (4.57)
O sistema de cargas equivalentes para as trés posicoes da borda de ataque, ponto de ¥ corda e o centro
de pressdo sdo mostrados na figura 4.31. Observe que M c /4 € dependente somente da geometria da

seccdo e que M’cp = 0, mas a localizagdo do cp = M'LE/L' pode variar entre +¥ a medida que a
sustentacdo varia.

F I - 2
M = L-r_-_.. P PR .?Jrl rf-q'-;

f 1 ] =
Moy = ald,—A} » -[“:f‘? ep i

G .o, a L

My, - G

Figura 4.31 Sistemas de cargas equivalentes relativas a borda de
ataque, centro aerodinamico e centro de pressao.

O sistema de carga é usualmente especificado como sustentagdo e um momento constante atuando no
ponto de c/4. O ponto em torno do qual o coeficiente de momento é independente do angulo de ataque é
chamado de centro aerodindmico da sec¢do e o coeficiente de momento em torno do centro
aerodindmico é Cyc.

Sendo que este momento é constante para todos os angulos de ataque incluindo o angulo de zero
sustentacgéo, é freqiientemente chamado de momento de zero sustentagdo. Um momento na auséncia da

forca resultante € chamado torque e assim o momento de sustentacdo nula pode ser chamado de torque.
Conforme a teoria de aerofélio fino, o centro aerodinamico é no ponto de c/4 e o coeficiente de momento
em torno do centro aerodindmico é dado pela equacgao (4.57), assim:

Crnac = %(5 %(COSZQ - cosq )dq (4.58)

Para aerofélios simétricos C,,c = 0
O coeficiente de sustentacéo c,

1y dz
c, =2pla +56 d—X(cosq - 1)dq] (4.59)

O coeficiente de sustentacdo varia linearmente com o angulo de ataque geométrico e a inclinacéo de
sustentacdo m, € 2p , conforme a figura 4.32. O coeficiente de sustentagdo, entretanto ndo é zero
guando o angulo de ataque geométrico € zero, como no caso de aerofélio simétrico. O valor de angulo de

ataque que torna a sustentagéo nula € chamado de angulo de sustentagéo zero, @, . Da equagéo (4.59):
a1, =- — ((cosq - 1)dg (4.60)

Os resultados experimentais da figura 4.32 mostram uma boa concordancia com estas equacdes
baseadas na teoria de aerofélio fino. Os experimentos foram realizados sobre um aerofélio simétrico



202

NACA 0009 de 9% de espessura maxima e com aerofélio assimétrico NACA 2408 com arqueamento
maximo de 2% localizado a x = 0,4 ¢ e uma espessura maxima de 8%. Desta comparagado podem-se
salientar os seguintes pontos é:

i —A curva de C,em fungdo de a mostraque dC,/da =2p concordando com as equacdes tedricas

apresentadas na faixa de - 10<a <10°;

i —Quando a curva C, diverge da variagdo linear, o aerofélio estola e a teoria torna-se invalida;

iii — O centro aerodindmico e o centro de presséo coincidem na sec¢do simétrica (ndo faixa sem estol),
como pode ser observado da equacéo Core = 0;

iv— Para arqueamento positivo Cr,s = constante é negativo, conforme a equagéo (4.57);

v — O angulo de sustentagdo zero a, € zero para a segdo simétrica e € negativo para o arqueamento
positivo, como indicado pela equacéo (4.60).

2408

Re = 9 % 10°

05—

\ Em s
\ NACA 0009

\_>/ NACA 2408 x

—05H+

Figura 4.32 Caracteristicas dos aerofélios NACA 0009 e 2408.

————

Vo

————— T s~ i [

Figura 4.33 Orientacé@o de sustentacao zero.



203

Figura 4.34 Angulo de ataque absoluto.

Na figura 4.33 € mostrado um aerofélio colocado a um &ngulo de ataque igual ao angulo de sustentacéo
nula. Uma linha sobre o aerofélio paralelo a linha de véo V, e passando pela borda de fuga quando o

aerofélio na orientacdo de sustentacdo zero é chamado de linha de sustentacdo zero do aerofélio. Para
aerofolios simétricos a linha de sustentacéo zero coincide com a linha de corda.
O angulo de ataque absoluto é definido com o angulo de ataque incluso entre a dire¢do de vbo e a linha

de sustentacdo nula e é representado pelo simbolo a . Da figura 4.34.

a,=a-a, (4.61)
O sinal negativo ocorre pelo fato que a, , € ndmero negativo nos aerofélios comuns. Das equagOes
(4.60) e (4.61), 0 angulo de ataque absoluto é:

1°.dz
a,=a += (- (cosy - 1)dg (4.62)
p Jdx
Assim, da equacéo (4.59):
C =2pa, (4.63)
A Ultima equagdo mostra que o centro de pressao esta na meio corda quando o angulo de ataque é zero,
e desloca na diregéo do centro aerodindmico a medida que @ ou C, aumenta.
Uma comparacdo quantitativa entre os testes experimentais e a dependéncia tedrica do coeficiente de
momento em torno do centro aerodindmico (Cnac) SObre o valor maximo do arqueamento médio e a sua
posicédo para os aerofélios NACA de cinco digitos é mostrado na figura 4.35. Os perfis com linhas médias
“reflexed” foram calculados para valores zero de G,,c @ comparacdo mostra uma boa concordancia.
Valores experimentais representativos daqueles perfis que sdo dependentes do escoamento potencial
estdo tabulados na tabela 4.1. Pode-se observar que a inclinacéo da curva de sustentacdo e a posicao
do centro aerodindmico podem ser previstos pela teoria de aerofélio fino, a variagdo do angulo de
sustentacé@o nula e o coeficiente de momento em torno do centro aerodindmico com a forma do perfil
também segue a previsdo da teoria de aerofélio fino.
As caracteristicas dos aerofélios simétricos (dz/dx = 0) e com arqueamento podem ser resumidos:

a m =2p
1o

by ag=- -Q (dz/ dx)(cos2qg - cosq)dq
P

centro aerodinamico é d4 apés a borda de ataque

c)C

mac

=Cn,. =%6 (dz/dx)(cos2y - cosq )dq

centro de pressao, equacéo (4.56) € no x = c/4 para aerofélio simétrico (A; = A; = 0) e varia com cl para
aerofélio com arqueamento.
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Tabela 4.1 Valores experimentais representativos das caracteristicas de aerofélios NACA.

@
Perfil do Mty L Posicie o ac aphs

aeroiolio I Graus porda de ataque Fmac
00 09495 it 0.25 1}
2412 0985 -19 0.243 =~ (.05
2415 0.7 -1.9 0246 .05
2418 (035 - 1.B5 {242 — L5
2421 0925 - 1.8% (.23 0045
2424 035 -1A 0,230 - E1.0H
4412 0.585 -39 (240 = (LU
23012 [LR: -2 0241 -1 %
64, — 418 1.06 =29 0.271 ~ 0407
65, — 18 103 — 25 266 — (LW
66, — 418 1.00 ~25 0,264 —0.065

Exemplo 4.1:
Determine a linha de arqueamento cubico que resulta num momento de guinada em torno do ponto de

¥, corda de valor nulo.

Solugdo:
A equacdéo genérica cubica pode ser escrita como

y =ax(x+b()(x +d(
com a origem na borda de ataque.
Por conveniéncia adota-se as novas variaveis

X, =x/c e y, =y/d, onde d é o arqueamento.
As condi¢cBes que devem ser satisfeitas séo
(i) y=0quando x=0, y, =x =0;
(i) y=0 quando x=c, y,=0, x, =1;
(iii)  dy/dx=0 quando y=d, dy,/dx, =0 quando y, =1,
Cuy =0,isto &, A- A, =0.
Em termos das novas variaveis a equacgdo de arqueamento torna se

yl = ax1(x1 +b )(x1 + d) @
Para satisfazer a condic&o (ii)

(x1+d):O quando x, =1,assim d =-1.Assim

Y, =ax,(x +b)(x, - 1) )

ou y,=ax’ +a(b- 1)x?- abx, (3)
Diferenciando (2.93) para satisfazer (iii)

3—223axf+2a(b-1)x1- ab=0 quando vy, =1 (4)

Se X, corresponde ao valor de X, quando Yy, =1, isto €, no ponto de deslocamento méaximo da corda as

duas equacgbes simultaneas sao:

1 axd+a(b- )xZ - abx, U

0 = 3axi+2a(b- 1)x, - abt;
Para satisfazer a condigdo 0 A e A, devem ser determinados, assim dy, / dx, pode ser convertida

para expressfes adequadas para substituir nas equacdes

(%)
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x:%(l- coxy) ou X :g(l- cosq)

o §a(1- 2c0sq +coszq)+a(b- 1)- a(b- 1)cosq - ab

dx, 4 (6)
§ac:oszq - Se—i+ab9(:osq |2

4 e2 g 4

Da equacdo (2.73)

p o p

A = E ‘@90031 dq :Eéd_%cosq dq

p ;edxg poCdx

p , - )
e
2d % 3acos3q - (}aai+ab90052q - Ecosquq
0 C 0e4 e2 17} 4 u
ou Al :-ai+ab29-
@2 2C
Também

2dP dy
= A d
A pcoo(ECOSZQ q

2dP.dy
—=F 2cos’q - 1)d
0 coo_dxl( q ) q

ou b=- Z (7)

- 2(b- 1)+ y2%(b- 1 +4" 3b
6
1- bx4/b*+b+1
3

Mas b =- 7/8. Assim

_ 22,55 7,45

=——— ou —.

24 24
Considerando o ponto (745/ 24) pelo fato de que o outro ponto € um ponto de inflexdo perto do

borda de fuga, Yy =d , quando X=0,31" corda. Substituindo X=0,31temos a = 1/0,121 =8,28.
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¥1 .
é‘ Linha de arqueamento
s
Mz = o
7o+t
05t
d = S o
2 4+ 6 -8 7-0 %
i | 0|09 1|15 2| .28 3| 35 ¢ | 18| -5| 55| -6 | 65| -7 | 75| -8 | .85 -9 | 95|10
Y5 | 0 |s26)577| 768|894 570, 99 388|943 70| 77 sl 596, 124]50 m:cﬂ;{sz,?‘.’s?;_s 0
4 ! Distribuigo de carga
2y | ——
0 T
i Mm\\
;‘?’é‘}% \%-.u
e ’ - i
- vy e
34 o2 o o6 o8 o (4

#
£

Pl 0 tas v [ sl 2 ol 3 s 0 wilos [ 6 Lol Ll sl 0 s
] ol it # T . T
A T T o T P 0 e 0 o et o

Figura (a) do exemplo 4.1 mostrando a distribuicdo de carga e perfil da linha de arqueamento.

A equacdo da linha de arqueamento é
y =8,28d x(x- 7/8)(x- 1)ou
y=8,28d %(3 RV
e %]

Esta equacédo é graficada na figura 4a que apresenta também as tabelas com as ordenadas.

Da equacéo do coeficiente A, temos

A = a-plzc‘)g—idq:a-ﬁ%g‘)g%dq
= a- pl%r;ééacoszq - §+abgcosq - _|;|dq
d
A=y
Ce=2p:’@-39-ze—;+abg%§

ou C,=2pfa+207d/c)

onde o angulo de zero sustentagdo € a,

(8)

)



207

a, =-(2,07d/c) radianos
oucom b =100d/c
a, =-12b graus.

A distribui¢&o de carga é

(=0R . Lodolron 31 o 31 o0
& C g senq c C U

Foi calculada esta distribuicdo para a =29,6 d / C e o resultado é mostrado na figura 4a.

N e é, 1+coxu
O valor na borda de ataque foi omitido por ser infinito por causa do termo gﬂb—H sendo
seng

ad d 8 1+cosq U
infinito quando g = 0. Quando @ =—— =1,04—, A, é zero e o termo gA) 20U sero. Assim a

8¢ c g€° senq H
intensidade da circulagdo na borda de ataque é zero, e 0 escoamento escoa suavemente sobre a linha
de arqueamento na borda de ataque, sendo a borda de ataque um ponto de estagnacdo. Esta € a
condicéo de Theodorsen e o valor de C, correspondente € o valor 6timo ou valor de projeto, C, ... ..
Exemplo 4.2:
Um aerofélio tem sua linha de arqueamento definida pela equagéo Yy = kX(X- 1)(X- 2) onde X e Yy

sd0 as coordenadas expressas em unidades de corda e a origem é na borda de ataque. Se o
argueamento maximo € 2% da corda, determine o coeficiente de momento de guinada para uma

incidénciade 3°.

Solugdo:

Se (xO ,d) € 0 ponto de arqueamento maximo temos duas equagdes
d =k x,(x, - 2)(x, - 2)=0,02 @)
%:k[3x§—6x0+2]:0 (b)
Da equacéo (b)
x, =+ 0% :6' 24 140578 = 04225

Substituindo na equacao (a)

% =0,4225x - 0,578x - 1,578=0,385

ou Kk =0,0520. Substituindo X = %(1— coyy ) assim

d kéhg(l- cosq )? - E(1 cosq)+2@

dx &4 2 t
= E[Bcoszq +6c09] - 1]

1°.dy 1°.k
=a - —3—=>dq =a - — @& (3cos’q +6cox - 1dg
e O poo‘_l( )
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k
—a-—
& 8
p
A :Ec‘)cycosq dq _Eolf(?;cosaq +6c0s7 - COS:I)dq
p ,dx P4
3
=—k
A 2
p p
A = 2 C\)CHCOSZC] do :Ec‘)if(B,coszq cos2q + 6cog) cos2q - coqu)dq
p o dx po4
3
==k
A 8
3 Aiu é k 3
C, =2p A, +—= 2
' spb 24 § 8 4

coma = irad e k=0,052. Assim

C,=0535
__p __pad. o)

C,, =-—I\A- =-—¢c= 0052+

MY, 4(A1 Az) 4%8 p

CM%=-0,046

Exemplo 4.3:

Considere o aerofélio NACA 2412 com corda de 0,64m num escoamento de ar ao nivel do mar. A
velocidade de escoamento é 70 m/s. A sustentacdo por unidade de envergadura € 1254 N/m. Calcule o
angulo de atague e o arrasto por unidade de envergadura.

Solugéo:

Ao nivel do mar, r =1,23Kg/ m°

qy = % r V2= %(1,23)(70)2 =30135N /m?
L' 1254

C| = = — Y

q.S (30135)0,64)xt
Da figura (a), para C,=0,65, a =4°.

Para determinar o arrasto por unidade de envergadura, use os dados da figura (b) Entretanto, sendo que
Cy = +(Re), calcule Re, mr=1,789 x 10° Kg/(m.s). Assim,

r,V,.c _123(70)(0,64)
m  1789x10°
Entdio, da figura 4.6 para Re = 3,08x10°, obtém-se ¢, = 0,0068. Assim,

= q, S, =30135(0,64)(0,0068) =131 N/m

Re= =3,08x10°




-
NACA 2412 airfoil
Eq. (4.57)
¢ 20
1.6 —
1.2 —
0.8 - Lift coefficient
0.4 —
0 0 Cm, cl4
=04 = Eq. (4.64) — ~0.1
Moment
0.8 — coefficient — 8.2
1.2~ — --0.3
@ Re=3.1 X108
B Re=8.9x 108 — ~0.4
| ] I
-8 0 8 16 24
o, degrees

Dados experimentais dos coeficientes de sustentacdo e momento
do aerof6lio NACA 2412. Figura (a) para exemplo 4.3.

]

0.024 1—
@
0.020
o]
®
0.016 -
@
0.012 om
e o @
0.008 — @8 g . Drag
o]
&g Spe ® coefficient
0.004
rm‘ac
0 }—\ —t 0
mmm?@aa —| -0.05
N Moment
coefficient — —0.1
® Re=31x%10% — -0.15
[ Re=89x 108
| [ [ I N
12 -8 4 0 4 8 12 16
a, degrees

Dados dos coeficientes de arrasto de perfile momento em torno do centro
aerodinamico do aerofdlio NACA 2412. Figura (b) para exemplo 4.3.
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Exemplo 4.4:
Considere o aerofdlio NACA 23012. A linha média de arqueamento é dada por:

z/c =2,6595(x/ )’ - 06075(x/c)* +01147(x/c)| para O£ x/c£ 02025
e
z/c=0,02208(1- (x/c)) para 0,2025 £ (x/c)£1,0

Calcule:
a) O angulo de ataque para sustentacéo zero;

b) O coeficiente de sustentagdo quando a = 4°;
¢) O coeficiente do momento em torno do ponto de c/4;

d) A localizag&o do centro de presséo em termos de x,,/c quando a = 4°,
Compare os resultados com os dados experimentais.

36 r

3.2
2.8
24

2.0~

153
T ol
a 0.8
£
W DA
B gres b
il A
5z H
e v
b vog
E i
[
ﬁ-é- a3 12 B
ey
b emn. i L i ik i i)
A T T T Y 3 i TR
St wgie of wHiie, dogrd

Dados experimentais dos coeficientes de sustentacdo e momento para
comparacao com os calculos do exemplo 4.4. Figura (a) para exemplo 4.4.



Solugdo:
Da equagcéo da linha de arqueamento pode se obter (dZ/ dX),

z/c = 2,6595|(x/c)} - 0,6075(x/c)? +01147(x/c)| para OE x/c£0,2025
e

9 000208 para 02025 x/c£10

dx
Transformando x para q,

x=(c/2)- cosy), assim,

%Z( =2 6595%2 “>[1- 2cosq +cos’q )- 0,6075(1- cosq) + o,1147§
=0,6840 - 2,3736cosq +1,995cos’q para O£q £ 0,9335rad
% =-0,02208 para 0933£qE£p
X
a) Da equacéo:
1°.dz
a, _,=- co 1)d
L=0 D OO&( Sq - ) q
Substituindo a equacéo de dz/dx na equacéo a  _,, temos:
0,933
aLZO:—IOl - 0,6840 + 3,05676 cosq - 4,3686 cos’q +19950053q)
= do 02208- 0,02208cosq )dq
P 0,9335
1 09335 0,9335
0= 0 0 O |- 2.8683q +3,08676 senq - 21843 5enq cosy +0,6655enq (cos’q + 2)f
- —[o,ozzoaq - 0,022085enq |2 o356
0 ,
Assim,

,=-00191rad ou a,,=-109

a =4°=0,0698rad.
Da equacéo:
C =2p(a-a,.,)=2p(0,0698 +0,0191) = 0,559

b) O valor de Cm ¥/ é obtido apds determinar os coeficientes A; e A;. assim,
4

2°.dz
cosqd
A= poo_d sqdq

0,933
A -E M0,6840 cosq - 2,3736 cos?q +1,9950033q)

0o

211
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p
2 ¢J- 0,02208cosq )dq

0,9335

= 3[0,1322 +0,0177] = 0,0954

2 d dZ 2
- cos2qdgq =— 2cos“qg -1
A = 0 Od_ qaq = p ¢ dx( q )dq
A = S(o 11384 +0,01056 ) = 0,0792. Assim,
_P
C ==10,0792- 0,0954
= g (A A)=E )
C _, =-0,0127
"%
c) A Iocaliza(;éo do centro de pressao:
——e1+ D (.- A)
I
=18, P (00054~ 00792)=0273
48 0559 a

Comparacdo com os experimentos. Neste caso, os valores calculados sdo comparados com os dados

medidos apresentados na figura (a).

Parémetro Valor calculado Valor experimental
a -1,09° -1,1°
L=0
C (em a= 4°) 0,559 0,55
C -0,0127 -0,01
%

d) Célculo da posigcdo do centro aerodinamico, temos os seguintes dados:

C =055 para a=4

C =0 para a =-11, assim a inclinagdo da curva de sustentagéo é:

= 055-0 _ 1078/ grau

4- (- 11)

A inclinagcdo da curva de momento,

= 0.005- (- 0,0125) =9,375x10"*/ grau

4- (- 4)
O centro aerodinamico, sua posic¢ao € dada por:
_ -4
Xee = 1 0,25=23X0 | 405 0 om
a, 01078

Concorda com os valores experimentais de Abbott e Von Doenhoff.
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Figura 4.35 Efeito do arqueamento sobre C,,.; Comparacéo tedrica e experimental.

Considere um aerofélio cuja linha média de arqueamento é dada pela parabola:

Exemplo 4.5:
2 I
B axo 9
Z=4z,6—- ¢~
C eCg &

=1 .
] 005 0.10
Posicéo da arqueamento maxima

015

]
020

025
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onde Z_ € a altura maxima do arqueamento na meio-corda. Para este caso determine os coeficientes

aerodinamicos relevantes.

Solugéo:
A inclinacdo da linha de arqueamento é:

g :4& - 259: 4&

coyy
dx cCeé Cg C
Assim, das equacdes,
1°.dz
=-a- —
A=a-opda
e
2°.dz
=—c—cosngd
A, pOO& ng dq
Temos:
A =a
— 2. %m
=4m
A C
A =0 paran>0
Deste modo,
a'Loz_Zﬁ
C
Cc=2p$|_o+22m9
e C
1 4z O
CcC =-= _—mZz
e Zp;&o .
C
c :_p4zm o _ A_-'-Zm
mac p
o S%a+4zm9
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a-por causa da forma da linha de arqueamento

}rl
U X
y
v b-par causa da deflexao da flap
7 X = - :
L i~/ = fal Voox
U

¥ ‘ c-por causa do anglo de atague

L

Figura 4.36 Decomposicao da sustentagao total de um aerofélio com flap.

¥
|
A
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Figura 4.37 Aerofdlio tipo placa plana com flap.

e

F 4

4.10 O aerofdlio com flap

A teoria do aerofélio fino pode ser faciimente estendida para aerofélios com arqueamento variavel como
no caso de aerofélio com flap.

A distribuicdo da circulagcdo ao longo da linha de arqueamento para o caso do aerofdlio geral é
composta da soma de uma componente representando uma placa plana com incidéncia e uma
componente representando a influéncia da forma da linha de arqueamento. Conforme a teoria, é possivel
considerar a influéncia da deflexdo do flap como uma contribuicdo adicional as duas componentes. A
figura 4.36 mostra como as trés contribuicdes podem ser combinadas. O problema é reduzido ao caso
geral de determinar a distribuicdo adequada para representar a linha de arqueamento composta da corda
do aerofélio e da corda do flap defletido através de um angulo h como esta na figura 4.37.

Se a linha de arqueamento é ABC(, o eixo X deve ser tomado ao longo da nova corda AC( que é
inclinada a incidéncia efetiva (a +a () a direcéo do vento, como esté na figura 4.38.

Com o arqueamento definido como hc a inclinacdo da parte AB do aerofélio é h/(l- F) e aquele

do flap é - h/ F . Para determinar os coeficientes de K para o arqueamento do flap, substituir estes

valores da inclinagdo nas equacdes (4.51) e (4.52) mas com os limites de integracdo confinados as
partes do aerofélio sobre as quais estas inclinag(”)es se aplicam. Assim

A =a +at ,_0(ﬁ

onde f é ovalor de g no ponto de pivot, isto €,

(1- F)c:%(l- cos )

O—dq % (4.64)
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ou cod =2F-1.
Avaliando a integral

A = a+at &N ¢ -ﬂ(p-f)L,J
p&-F F d (4.65)
_ h faeeh _ ho
- (a+agen- @0, RO
F pel-F Fg
para valores de a ( e h pequenos para satisfazer a teoria, a figura 4.38 mostra que
h h
h=zat+q = +— 4.66
ERRET=I= (4.66)
e a ¢+£ =h (4.67)
gue quando substituidos na equacéo (4 65) temos
A = —a +h-Ih a+hai (4.68)
p e p g
YA
| ¢
B_ - e
| -T'
A ol ] s ¥y
syt c’ X
Ll S —
or e C =
Figura 4.38 Aerofélio de placa plana defletido com o angulo efetivo considerando o flap.
De forma similar da equac;éo (4.51)
A = cosng dq +p‘ Ecoan dqf'J
ol— OF %
2 h h
= —i—sennf - —(sennp sennf)
np11- F F b
_ 2 sennf é h h u
&-F FH
Assim
A1 - 2sennf h (4.69)
np
e
A = 2senf 0 . A = sen2f
A distribuicdo da circulacdo ao longo da corda por causa da deflexdo de flap
K = g L* o) (1+ cosq) LU eai f o(1+ cosq) a s 2sennf senng g)h 4.70)

seng 63 Ppg senqg 1 np
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A equacdo (4.70)mostra que para uma incidéncia constante a expressdo de K é uma funcéo linear de h,
assim como o coeficiente de sustentacdo da secao também €&, pois da equagao (4.53)

C, = A +pA

C, = 2pa+2phd- T9, onsent o
‘ e pPo
C,=2pa +2(p - f +senf )h (4.71)

Da mesma forma, o coeficiente C . da equacao (4.54)
f o, 2senf sen U
-cWe:pa+ 2136[ 0, h- h jou
28 e P

Cype = ga - —[p f +senf (2 cosf )|h 4.72)

Nas equacbes (4.71) e (4.72) f é dado por C(l- F):g(l- cosf ) Observa-se que uma

deflexao positiva do flap, isto €, deflexdo para baixo, reduz o coeficiente de guinada tendendo a baixar o
nariz do aerofdlio e vice-versa.

YA H
~
- P
U 5 =
~——(1-Fe——{ x' [
< X
Figura 4.39 Momento H em torno do ponto de articulagéo do flap.

Coeficiente de momento do pivot:
Uma caracteristica importante do aerofélio com flap que é da maior importancia nos calculos de
estabilidade e controle € 0 momento aerodinamico (H ) em torno da linha de pivot, como esta na figura
4.36
Tomando o momento dos elementos de pressdo P atuando sobre o flap em torno do pivot
bordode fuga
H=-  pox®ix
pivot

onde p=r UKk, x(=x- (1- F)C. Colocando
x¢:%(1— cosq) - g(l cosf ):%(cosf - coxq)

e Kk da equagéo (4.70)

g 1€ f o 1+cosq) $ 2sennf Uc C
H=-¢ a4+ — +h sen nqy—\cosf - cosq)—senqdqg
Groig ? pdl =g G m }32( )5
Mas H =C, xrU?(Fc)*. Assim
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p
- C, @F? = afL+cosqg)(cosf - cosq)dg

f
e f 0O fo U
+hadl- “%osf 1,- - 9,5 (4.73)
g[ po . & pol
és 2sennf $ 2sennf U
+thagq ——cosf I, +q —— I,
Q" T m %y

p
onde I1=d1+cosq)dq =p-f - senf

f

p z N
N _é-f senZf U
|, =Al+cosqg)cosqgdg = 5—senf - ——~
2 fd sq) Sq aq 8 2 4

lésen(n+1)f ] sen(n- 1)f U

p
l; = cgenngsenqdg =
f

28 n+1 n-1
P 1ésen(n+2f sen(n- 2) ¢
I, = ¢genng seng cosq dq = = - -
= geNgsENgeosadq =5 gt 2§
Na nomenclatura atual
C, =ba +bh
onde
qcC 1C .
b =—H e b, =—" . Daequacéo(4.73
a 1a p) 1 quacao(4.73)
1 p
b, =- = ¢J1+ cosq )(cosf - cosq)dg ou
f
b =- 4i2 [2(p - f J(2cosf - 1)+ 4senf - sean] (4.74)
Similarmente da equacéo (4.74)
, = ﬂ;}” = izx:oeficiente de h na equacéo (4.73) que pode ser arranjado na forma
b, =- 4p'|l: @~ cos2r)- 2(p - £ (1~ 2c08f )+ 4fp - 1 )sent ] @.75)

fiC,

O parametro a, = ﬂ_ =
a

_Tc, .
a, =——, da equacéo (4.74),
Th

a,=2(p - f +senf) (4.76)

Estes valores de a,, a,, b, e b, podem ser corrigidos pela razdo de aspecto. E possivel usar o
conceito de jato de ar de alta velocidade como flap para aerofélios. Neste caso o flap com jato de ar
contribui para a sustentacdo em duas maneiras. A primeira parte por causa da deflexdo do jato que
produz a componente de reacdo que produz sustentacdo. Em segundo lugar o jato afeta a distribuicdo de

pressdo sobre o aerofdlio provocando uma circulagdo adicional em torno do aerofdlio, como esta na
figura 4.40.



218

Como foi visto é possivel usar perfis de arqueamento e calcular os coeficientes aerodindmicos
correspondentes.

F

- )
J/' Mx

Figura 4.40 Flap de jato de ar.

Flap defletido

aal* 37 Uy Xy [

-
Ace, e

Figura 4.41 Efeito de flap sobre a curva de sustentacao.

Flap da borda de atague
Flap de Fowler

R\_ Slat estensivel
Flap com slot
= \‘
[
Flap d A

Flap com slot duplo \ it e \\*{'\

\‘-\
Flap zap Y, Flap de jato

W\
\ \\

Figura 4.42a Configurac¢des de flaps.
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A parte da linha de arqueamento médio na vizinhanga da borda de fuga influencia fortemente o valor de
a,o. E baseado neste que o “aileron” como dispositivo de controle lateral e o flap com dispositivo de alta
sustentacdo funcionam. A deflexdo para baixo de uma parte da corda na borda de fuga efetivamente faz
gue a coordenada da linha de arqueamento médio mais positivo nesta regido. Como conseqiiéncia, a
fica mais negativo e a sustentacdo para um dado angulo de ataque é aumentado. Estes resultados sao
mostrados na figura 4.41. A curva de sustentacdo é deslocada para esquerda como resultado de
aumento da a.o. O ganho na sustentacdo num dado angulo de ataque é Dc,. Se a parte extrema de borda
de fuga é defletida para cima, um deslocamento oposto na curva de sustentacdo € obtido e a sustentagdo
num dado angulo de ataque é diminuida.

O efeito de pequenas deflexfes de flap sobre as propriedades de sec¢do do aerofélio como foi visto
podem ser previstos pela teoria de aerofélio fino. Sendo que todos os angulos sdo pequenos, é suficiente
determinar as propriedades de aerofdlio simétrico com zero angulo de ataque com flap defletido. Estes
podem ser somados as propriedades de aerofélio com arqueamento em qualquer angulo de ataque

4.10.1 Flaps de Borda de Ataque e de Borda de Fuga

A verificag8o dos dados de aerofélios mostra que o maior valor de C, .5 de um aerofélio comum é cerca
de 1,8. Este valor maximo é alcancado pelo NACA 23012. Um outro segundo NACA 21412 fornece 1,7.
Para alcancar maiores valores de C s , para decolagem e aterrissagem, sem penalizar o desempenho
de cruzeiro da aeronave, o projetista apela para os dispositivos mecéanicos que mudam temporariamente
a geometria do aerofdlio e, assim obtém maiores valores de C_ 4 . EStes dispositivos sdo chamados de
flaps; os dispositivos mais comuns sdo apresentados na figura 4.42a. Além dos flaps mecanicos, a figura
4.42a mostra flaps formados por jatos na forma de folha de ar plana na borda de fuga. Estes flaps de jato
podem produzir C_ s maiores que os flaps mecénicos, tendo no jato energia e momentum suficientes. O
efeito do flap mecanico € de deslocar a curva de sustentacéo para cima sem variar sua inclinagao.

Figura 4.42b mostra algunos destes dispositivos passivos e 0os aumentos correspondentes No C ay-

cL Ll T T T T T ] 1
couamn.q;n'od‘r‘:ml H G F ED I A C B
- A
AILERON
D < E—
FLAP DESLOGCADO *r 0
E < —
FLAP AEROFGLIO EXTERNO
F - 2
FLAP SEGMENTADO
G
FLAP DUPLO SEGMENTADO i )
H s
s o S ———— o} -
A 'l 1 i i i 1 1
F|Clp de bordo de ﬂtﬂque = 10 o 10 20 30 40 50 a0
C ( GRAU )
{ o )DISPOSITIVOS DE ALTA ( b )COEFICIENTES DE SUSTENTACAC CORRESPONDENTES

SUSTENTACAO

Figura 4.42b Cl,,»x para varios dispositivos de alta sustentagéo.
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Slot fixo

C Slat estensivel x
C Flap de borda de ataque x

/l Flap de borda de x
// ataque tipo Kruger

Figura 4.43 Dispositivos para retardara Figura 4.44 Flap da borda de ataque flexivel construido
separacao na borda de ataque. de fibra de vidro e usado no Boeing 747.

J@x

Para evitar separacéo na borda de ataque, especialmente para baixo nimero de Reynolds, ou no
caso de aerofélio com borda de ataque relativamente aguda, dispositivos de alta sustentacéo podem ser
incorporados na borda de ataque para suplementar os beneficios dos dispositivos de borda de fuga.
Estes dispositivos sdo mostrados na figura 4.43. O “slot” fixo e o0 “slot” extensivel foram usados e estédo
ainda em uso enquanto o flap de Kruger foi utilizado em turbojato de transporte civil.

A figura 4.44 mostra uma secéo de flaps de Kruger. A medida que este flap oscila para baixo e para

frente, ele assume o formato curvo mostrado na figura. Com esta forma 6tima, seu desempenho excede
0s dados apresentados nas figuras 4.45a e 4.45b.
Dois nimeros de méritos sdo usados para julgar a qualidade de um dado aerofdlio, sédo a razdo de
sustentacédo /arrasto, L/D, e o coeficiente de sustentagdo maxima C,,,x. Para uma aeronave, o coeficiente
de sustentacdo maxima C,.,, determine a \elocidade de estol de aeronave. Isto pode ser visto em caso
de v6o em regime onde L é a sustentacédo e W é o peso do aeronave.

L=wW :%r MSc, ou

2N
“ s
r¥ L

Também a velocidade mais baixa possivel de um aeronave é a velocidade de estol que acontece
quando C,s € atingido.
2NV
Vea = J——— (4.78)
rySC

@.77)

Lmax
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Figura 4.45a Caracteristicas aerodinamicas do perfil NACA 64,-012 com e sem flap.

Assim, existe um tremendo incentivo para aumentar o coeficiente de sustentagdo maxima de um
aerofélio, para reduzir a velocidade de estol ou aumentar o peso sustentavel na mesma velocidade.
Ainda a agilidade de um aeronave, isto €, o raio minimo para virar e a taxa maxima de virar dependem de
CLmax-

Para um dado aerof6lio num dado numero de Reynolds, o valor de G,.x € especificado. Para
aumentar este valor de C,.x € necessario usar flap na borda de fuga e outros elementos chamados de
dispositivos de alta sustentacgéo.
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Flap de Kruger Flap de borda de atague
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Figura 4.45b As caracteristicas aerodinamicas do flap de Kruger.

A tira na borda de ataque é uma superficie curva fina que é estendida na frente da borda de ataque.
Somando com o fluxo primario sobre o aerofélio, um fluxo secundéario escoa no espacamento entre a tira
e a borda de ataque do aerofélio de baixo para cima, modificando a distribuicdo de pressao e ativando o
escoamento e assim retardando a separacdo de escoamento na parte superior do aerofélio. Isto resulta
em aumento de angulo de ataque de estol e conseqientemente Cjpax.

Os dispositivos de alta sustentagdo em uso nos avides de alto desempenho sdo geralmente combinacdes
de slats de borda de fuga e flaps de borda de fuga de multi elementos como esta na figura 4.46. Trés
configuragdes importantes sdo mostradas:

i — configuragdo de cruzeiro sem qualquer elemento estendido.

ii — configuracdo de decolagem ambos o flap na borda de ataque e na borda de fuga s&o

parcialmente estendidas.
iii —configuracdo de aterrassagem todos os elementos sdo totalmente estendidos
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& .

a-Configuracdo de cruzeiro

M

b-Configuracéo de decolagem
-

c-Configuracéo de aterrizagem N

Figura 4.46a Aerofélio com flaps na borda de ataque e de fuga.

Figura 4.46b Efeito do flap de borda de ataque e flap de borda de fuga de
multielementos sobre as linhas de correntes para angulo de ataque de 25°.

4.11 A solugdo numeérica do problema do aerofélio fino

O método analitico apresentado requer o uso da equagao:

1+cosq 4.79)

g =2aV,
Como ponto de partida para determinacdo da densidade da circulacdo de um aerofélio fino.
Adicionalmente a este método analitico, 0 método numérico aproximado que ndo necessita do uso da
equacéao analitica acima para representar a densidade de circulacao.
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Figura 4.47 Configuragdo de vortice para solu¢do numeérica da asa plana.

4.0

30

Solugio numerica

Solugio analitica

= J ey

0 0.2 s 0s 0.8 1.0
X
c

Figura 4.48 Distribuicdo de 4= 4#/4.

Como etapa inicial neste procedimento, o vortice de superficie situado sobre a linha de arqueamento
médio z(x) é trocado por n vortices discretos de intensidade o} localizado em x onde j =1, 2,3, ...,n,

como indicado na figura 4.47. Nos pontos sobre a linha média, mas no meio espaco entre os vortices de
linha, n pontos de controle sdo escolhidos nos pontos, X, i = 1, 2, 3,...,n. ApOs avaliacao da equacéo:

1% o
I :V
2p Ooxo-x

€ agzou
@a- o2 (4.80)
g édxay
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Nestes pontos de controle e trocando a integral pela somatéria pode-se obter um conjunto de n equagdes
algébricas simultaneas.

Se os intervalos entre os vértices proximo da borda de fuga séo suficientemente pequenos a aplicacéo da
equacao acima no ultimo ponto de controle deve satisfazer aproximadamente a condigdo de Kutta. A

figura 4.48 mostra uma comparag&o do incremento do coeficiente de sustentagdo DC, = Dp/q, para
um aerofdlio aproximado por 40 cm vortices igualmente espagados ao longo da linha de corda.

4.12 A solucao numérica do problema de corpo simétrico

Foi demonstrado que a superposicdo de escoamento uniforme a uma linha de fonte e uma linha de
sorvedouro da mesma intensidade resulta num corpo oval de Rankine bi-dimensional. Se a distribuicdo é
de doublets, o corpo formado é de um cilindro de raio constante.

Considere um escoamento uniforme de velocidade V, e uma distribuicdo continua de doublets de

intensidade 2pk por unidade ao longo do eixo x, na faixa de x = a a x= b. a distribuicéo k (x) determina a

forma do corpo simétrico, similar ao da figura 4.49a. O termo  2pk é chamado de densidade de doublet
o

de modo que a intensidade total do doublet K, dentro do corpo é c‘) 2pkdx...num dado ponto P(x, y) a
a

intensidade de doublet contida num intervalo dx localizado a uma distancia X da origem, contribui dy a

fungdo para um doublet € dada por:

» r pr
Assim, a contribui¢&o do elemento dX a fung&o corrente é:

k(x )ydx
dy =- 1o V2,2

(X- X) +y
A funcéo corrente em P é uma fungdo corrente de conjunto escoamento paralelo a distribuicdo de
doublet, assim,

vyl & kix)y
y =Vyy- Wx (4.81)

A forma do corpo descrita por y =0 é controlada pela variagdo da distribuicdo k(x ) A distancia entre a
borda de ataque do corpo e a borda de fuga deve ser um valor ndo zero se 0s raios de curvatura nestes
pontos sdo finitos. Para um corpo prescrito, a determinacdo da funcéo k(X) requer a solucdo da

equacdo integral, equacdo (a) que é geralmente dificil. Entretanto, o problema pode ser resolvido
numericamente. Um método numérico aproximado para resolver o problema de escoamento em torno de
um corpo simétrico, figura 4.49b de comprimento L, € obtido pela representacdo da distribuicdo exata de
doublet k(x) ao longo da linha de centro por uma distribuicdo “degrau” composta de n segmentos de

doublet cada um de comprimento DX, onde (DX /L) << 1. Para efeito de célculo, o segmento de
intensidade kj Cx é assumido concentrado em X T contribui:

kj nyp

Dyi:_{ )2 2
Xp XJ’ +yp

Para a funcéo corrente no ponto P, apds a superposicdo de escoamento uniforme V., a formula
aproximada correspondente a solu¢&o exata, equagéo (4.81) é:
J k;Dxy,

yp:V¥yp- a

TR (4.82)
=A\Xp = X [ Y,
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Figura 4.49 a) Distribuicdo continua de doublet numescoamento uniforme
b) Representacéo numérica por ditribuicdo discreta de doublet.

A equacdo (4.82) é aplicada aos n pontos sobre o corpo de geometria prescrita, onde y =0 em todos os
pontos do corpo. Deste modo obtém-se um conjunto de equacdes algébricas lineares e simultaneas, cuja
solucéo fornece as densidades Kk, K,, k;,...K,; conhecendo a distribuicdo de doublet, as velocidades e a

pressao sobre o corpo podem ser determinadas. Um exemplo deste célculo € mostrado na figura 4.50.
Para escoamento uniforme sobre um corpo assimétrico, um procedimento numérico similar pode ser
realizado distribuindo os doublets ao longo da linha curva. Entretanto, por causa da assimetria, 0os pontos

Pi(>§ , yi) levando a equacéo (b) devem ser distribuidos sobre os dois lados do corpo.
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Figura 4.50 Distribuicdo do presséo sobre um aerofélio simétrico com angulo de ataque zero.

4.13 Aerofélio fino com distribuicdo de espessura e arqueamento

Considere o fluxo uniforme ao longo do aerofélio com as superficies superior e inferior localizadas em
y=Y, (X), Y=Y, (X) respectivamente como é mostrado na figura 4.51

Considere T(x) e V( X )séo as fungdes de espessura e arqueamento
T(X)=Y,(x)- Y(x)

_ X _' (4.83)
Y(x) = 2[Y,(x)- YOI

onde Y(X) localiza a linha média do aerofélio e
Y(X)=Y +5TH

Y(x)=Y-4T %

Na superficie do aerofélio deve satisfazer a condicéo de tangéncia ou seja,

(4.84)

v:uc(jjYu no y=\(u(x)-l.-j
X ypara 0<x<c (4.85)

dy :
=u—" no y=Y(x)!
ax y =Y( )b

Como resultado da teoria do aerofélio fino pode considerar que u = V¥ e que pode também

satisfazer as condicbes de contorno sobre o eixo x ou seja, aproximar os valores de v sobre as
superficies superior e inferior por seus valores nos lados superior e inferior do eixo x.

VI XY(X)] @/(x0, )i 456
VI XY(X)] @(x0. )}
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onde 0, °limz , 0 °limz

z 0 z-0
Assim, a aproximacéo do aerofolio fino, permite que a condi¢do da tangéncia de escoamento (4.85) seja
escrita na forma:

dyY 1dT U
v( x,0, )@‘/¥(dx E&)J
g g ypara 0<x<c (4.87)
Y 1dT
0 _
V(X )@/¥( 20|X)b

y=VY,x)

1

¥ =¥lx)

Figura 4.51 Nomenclatura de aerofélio de sustentacéo.

Os valores de u e Cp sobre a superficie do corpo serdo aproximados pelos valores no y = O+
Mantendo a distingdo entre as superficies superior e inferior de eixo x, permite que u, v e Cp sejam
descontinuos através do eixo x como acontece através do aerofélio.

E conveniente escrever o potencial de velocidade e a funcdo corrente como sendo compostos de
trés partes:

1. fy pararepresentar o termo de espessura na condi¢cdo de contorno no infinito

2. fqpararepresentar o termo de espessura na condi¢cdo de contorno sobre o corpo
3. f. associado com o arqueamento ou o0 angulo de ataque.

Assim, pode-se escrever que:

f=f, +f +f, (4.88)
Cada termo da equacéo (4.88) deve satisfazer a equacéo de Laplace.
Especificamente, pode-se definir f ¥ como sendo o potencial de fluxo uniforme cuja velocidade é V¥,
f, =V, xcosa +V, ysena (4.89)
Também os gradientes do termo de espessura f; e arqueamento fc devem ser nulos longe do
corpo, temos
Nf ® V,
Assim a condigdo de contorno no infinito é satisfeita. Também conforme a aproximacéo da teoria de
aerofdlio fino, pode-se supor que o angulo de ataque a seja pequeno de modo que a equacgdo (4.89)
pode ser aproximada por
f, @ (x+ay) (4.90)
Os componentes de velocidade associados sdo V¥ e V¥ . a. O termo da espessura é definido de

modo que a parte assimétrica da condigcao de tangéncia, equacéo (4.87), é satifeita
f 1., dT
V; —ﬂ—— *+—V,— no y=0x para O0<x<c (4.92)
Ty 2 " dx
O termo de argueamento deve ser definido de modo que o componente y da velocidade total
satisfaca a condicdo de contorno (4.87).

dy  1dT

Vea v +v, _V(_x+§d_) no y=0+ para 0<x<c
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Desta equacédo e da equacéo (4.91), temos:

chﬂfczv¥(d_Y-a) no y=0+ para 0<x<c (4.92)
Ty dx

Pode-se demonstrar que o problema de espessura € resolvido pela distribuicdo da fonte ao longo do
eixo X, enquanto o problema de arqueamento necessita de distribuicdo de vortices. Tais distribuicdes
devem satisfazer as equagdes de continuidade e irrotacionalidade e deve ser nulas longe do corpo.
Assim, deve demonstrar que a distribuicdo de fonte e vortice podem ser usados para satisfazer as
respectivas condi¢fes de contorno sobre o corpo (ao invés de sobre o eixo x) para os problemas de
espessura e arqueamento.

Para fazer isto considere o campo de velocidade por causa da distribuicdo da fonte de intensidade
g(t) por unidade de comprimento ou seja,

oy oy
= 4.93
=T 0% (x-tyry e
_oo(t)  x-t
u.= dt 4.94
) o 2 (x-t)y+y’ @
Mas,
ip P
i—-(-7) = y>0
limv,(xy) =¥1i 2p 2p
’ Pi P kB 0
- (+2) ® y<
e assim,
v(x0x) = i%q(x) (4.95)

Comparando este com a condicdo de contorno do problema de espessura, equacédo (4.83) pode se
verificar que a distribuicdo de fonte ao longo da linha de corda do aerof6lio atende a contribuicdo da
espessura se a intensidade é

a(x) =V, T'(x) (4.96)
Assim, a aproximagao para u; sobre a superficie do corpo é:
V, dt
uT(x,Oi)=—¥OT'(t)—t para 0<x<c (4.97)
X -
0

. Pode-se observar que u; é continuo através do eixo x, enquanto que v é descontinuo.
Ur (x,0,) = Uy (x,0.) i
V;(x,0,)=-v(x,0 ){)

A condicdo de contorno sobre a parte de arqueamento da solugéo, equacédo (4.92) mostra v a ser
continuo através do eixo x, entretanto v, deve ser descontinuo.

u.(x,0,) * u.(x0 ) de modo que

(4.98)

u=V, +uU,+Uu; ndo pode ser continuo através do eixo x. Isto implica que u sera a mesma nas

superficies superior e inferior do aerofdlio.

Considerando que o potencial por causa de um vortice de ponto é a mesma forma funcional, a
funcdo corrente de uma fonte, de modo que o componente x de campo de velocidade de uma
singularidade tem o mesmo formato do componente y da outra singularidade. Tendo o comportamento
perto do eixo x de u, e . junto com as informagfes de u; e vy e o fato de que o problema de espessura €
resolvido por distribuicao de fontes ao longo do eixo x, pode representar f . por distribuicdo de vortice ao
longo do eixo x por unidade de comprimento g ou seja
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o). oy
¢ an it 4.99
¢ 92p (x-t) -
e
u.(x+0)= |@'@Tm:+ lim Gg(t) y2 dt]l:J
yo0: qx y 20 (x-t)2+y? ;/ (4.100)
1 [
:i—g(x) para 0<x<c b
V.(x0%) =- Iim(‘)g(t) al :J
yeor 220 (x-t) +y? T
C y (4.101)
__c\)g(_t) para 0O<x<ch
o 2p (x-1t)
pV Ty
y
pV, I
B
v X

Figura 4.52 Forcas sobre aerofdlio com circulag&o.

Deste modo u. é descontinuo através do eixo x, engquanto v, € continuo. Substituindo v, da equacgéo
(4. 87) na condigéo de contorno (4.78), temos

dy
+— (t) =V, (a-—) para O0<x<c (4.102)
0’ (x- t) ¥ dx
ASSIm, para determinar a intensidade de vortice, deve-se resolver a equacao integral (4.102). Ao
obter g, a contribuicdo de arqueamento ao componente x de velocidade sobre o aerofélio pode ser
determinado da equacéo (4.97). Resumindo, os componentes de velocidade podem ser escritos como
u=V, +u; +u_, 0
¥ ey (4.103)
v=V,a+v; +v,
onde a primeira parte é o gradiente de fy. Na superficie do corpo ur, W, vr e V. sdo dados pelas
equacdes (4.97), (4.100), (4.91) e (4.92), com g necessario na equacao (4.90). Apds determinar a
velocidade sobre a superficie de corpo, a distribuicdo de press@o pode ser calculada pela equacéo de
Bernoulli

p+%r(U2+V2)=p¥+%rV¥2 (4.104)

Notando que u; + U, << V¥, pode-se escrever que
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1 1 1
=p, +=rVZ2- =r(Vy +u; +U.)- =r(Vea +Vv; +V.)?
P= Py 5 V¥ TS (Vy T ¢) 2 (Vy T tVe) (4.105)

o nt S et

@py - rVy(ur +u)

Figura 4.53 Aerofélio de placa plana com angulo de ataque.

Figura 4.54 Formacéao de succao de borda de ataque.

Forcas e momentos sobre o aerofélio fino

Nesta parte as forcas liquidas e os momentos sobre o aerofélio fino por causa da distribuicdo de
pressédo e portanto as intensidades de fontes e vortices associados.

Os componentes x e y da for¢ca por unidade de largura séo

o dy dy
F =P, —- p,—)dx (4.106)

ctdx ! dx
F,=q(n- p,)dx (4.107)

Usando a aproximacéo do aerofélio fino, temos:
P, @py - 'V [U (X 0+)+u (x0+)]0
P, @p, - IV, [U(x0-)+u,(x0- )]}

Substituindo para u; e U, das equacgdes (4.107) e (4.100) temos:
P, - P @ rVyg

e assim da equagéo (4.107)

(4.108)

F, @V, dg(x)dx=rV,G (4.109)
0

onde G é a circulagao liquida em torno do aerofdlio.
Cc

Go C‘}](X)dx (4.110)

0
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O componente x da forca € obtido substituindo as equacgdes (4.98) na equacao (4.96) e (4.87) e
(4.90) para obter

dy, dY
FC STV, OJT

-1V, oM. (x,0+ —“+—'dx
¥O’Ic( )( dX dX)

. (4.111a)
Th(t)dt
@, (Y, - Y, )0 [V, 2; OL]T( x)dx
0 0
v, 29(x) 2—( )l

0

0
F. @ rv,agg(x)dx=-rv,aG (4.111b)

0

O momento das forgas por unidade de largura sobre o aerofolio fino ¢, positivo no sentido horario

Cc
M. @ Ox(p, - p,)dx (4.112)
Substituindo da diferenca de presséo da equacéo (4.109)
My, @ 1V, 9(x)dx

Arazdo de M|, a forca localiza o centro da presséo sobre o aerofolio

xg( X)dx
X 0. Q (4.113)

cp Ll

Qg( X )dx

como esta na figura 4.55.

L ¥

Y=Yl =1 Tl

V X
X,
—’-I c.p. }‘{ y==Y, (x)

Figura 4.55 Definicdo do centro de presséo. Figura 4.56 O aerofélio simétrico com angulo de
ataque.

Exemplo 4.4:Aerofélio simétrico com angulo de ataque

Supondo-se que Y, (x) = -Y, (x), de modo que a equacdo (4.83) Y(X)= 0, como esta na figura 4.56.
Considere o aerofélio com angulo de ataque a. Determine a sustentagdo e 0 momento sobre o aerofélio
gue depende da intensidade da vorticidade. Para este deve-se resolver a equacao integral (4.102) para
este caso.
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g‘)@ =2pV,a para 0<x<c (4.114)
X -
Introduza as variaveis

1 i
X=SA1- coxp )y

! (4.115)
t==c(1- cosqy) |
>d ) b
Também considere que
ot) = o(a) (4.116)
A equacdo integral (4.100) fica
p
,9(q )senqdq
o - - 2pV.a 4.117
ccosq - cosy, PV @)
Mas
P
\cosnq cosq,dq =p senng, (4.118)

0
Sendo que para n = 1, a equacgdo(4.107) fica

senqg(q ) = 2V,a cosq
Mas a equacéo (4.118) mostra que quando n = 0, a integral € nula. Assim, pode-se adicionar a sen q

0(q) qualquer
e multiplo de cos g = 1, isto &, constante sem mudar o resultado do integral da equagao (4.117)

senqg(q ) = 2v,a cosq +k
Em termos da constante k, a solucéo é:

o(q) = —

+V,a—— (4.119)
Substituindo as equacdes (4.115) e (4.116) na equacéo (4.110)

senq senq
p
< C
G = cp(d, )Esenqodqo (4.120)
0

com g (qo) dado pela equacéo (4.119), o resultado &

kep
=T 4,121
2 ( )

isto Gdepende da constante k.
Da equacéo (4.115) temos:

X X
send, = (1- cos'd,)* = Z—(1- )
Das equacdes (4.116) e (4.119) temos
k+2V,a(l- 2%)

g(x) =9(d,) =
X1 %y
C C
Para satisfazer a condi¢éo de kutta, escolha k de modo que g(x) seja nulo quando x = ¢, ou seja
k=2,a
assim
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g(x)=2,a ¥ 00 (4.122a)
V%

e

9(g)=2,a 1+cosq (4.122b)
sendg

Por maior analise, pode-se determinar que

L'=pr V/ac

M, =- % rvac® (4.123)

e

« = Me _c (4.124)

cp LI 4 )

4.14 O aerofdlio fino com arqueamento

Considere o caso de arqueamento Y( X)n&o zero. E preciso determinar ¢(X) de modo que satisfaca a

equacdo integral (4.88) e a condicdo de kutta.

g(c)=0 (4.125)
Em termos de (4.115) e (4.116), a equacéo (4.102) fica

1 " senqd
gla)snadd _, o0

) para 0<q,<p (4.126)
2pVy ,Cosq - cosq ’
o_nde
Y'(x)=s(q,) (4.127)
onde a condi¢do de Kutta (4.125) é
ag(p)=0 (4.128)

Substituir g(q) sen g por séries de Fourier
o

9(q)senq = g b,cosng
n=0

Adota se g(q) da forma

1+ cos o
9(a) = M (A9 + § Asennq) (4.129)
%q n=1
e assim

9(@)seng = 2V, [ A,(1+coxq) +§ A,senng senq)
n=1
Assim da equacéo (4.126) temos:

a - 9q, zﬁlc;osq.c?iqcm)'{ A(1+cox )+né:l%Ah[cos(n- 1) - cos(n+1)q]}

1 A seng, +& 1A [sen(n- 1), - sen(n+1)a,1} (4.130)
senq, ey 2

o
=A - a Acosnqg,
n=1
Para determinar os coeficientes Ay, A;, etc... multiplicar a equacéo (4.130) por cos mg,, m =0,1,2... e
integrar de 0 a p.



da (9, )] cosmg,dq, = /%ozomlqodqo a A10:osmq0coanodqo

n=1
ou

p p
da - s(d,)] cosOy,da, = pa - (3, )dd, =pA,
0 0
de modo que A
1 p
A=a- Ec‘ﬁ(qo)dqo
0
param >0
p p
da - s{d,)] cosmq,da, =- §(d,) cosma,ddg, =- %Am
0 0
ou
A, = IO5(‘) s(g,)cosmg,dq, , m=12,.
0

e

=Prvye(A +2 ~A)
M;e=-%rv¥zcz(ﬂb+a-%&)
c A\‘J+A§L__A2

Xp =
4 AwA

Figura 4.57 O aerofélio de arco parabdlico.

Exemplo 4.5 : Aerofélio com arqueamento parabdlico
Considere 0 arqueamento parabdlico da figura 4.57

Y(x) = 4E§(c- X)
entao
Y (x) = 4E(1- 2%)

Das equacfes (4.105) e (4.117)
(q,) =4E{1- (1- cox, )] =4Ecoy,
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(4.131)

(4.132)

(4.133)

(4.134)

(4.135)

(4.136)

(4.137)
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Das equagdes (4.137) e (4.130) temos:
A=a
A =4E (4.138)
A, =0 para n3 2
e assim as for¢cas e momentos neste caso sao
L'=pr Vc(a +2E)

M'=- %r V,2c*(a +4E) (4.139)
X _ca+4E
* 4a+2E

Como pode ser visto nas equacgdes (4.139), o centro de pressdo num aerofélio com inclinagéo varia
com o angulo de ataque. Da figura 4.58, 0 momento em torno de qualquer outro ponto X, é

+M,, = L'(X - X,) Positivo no sentido horario.

1 CA+A-ZA
=pr V.2 += i 2
prV, o A 2'01)(Xo 2T AIA )
C C C
=Vl A% - ) A - )+ A (4.140)
M =- %ercZ(Al- A)
X
© 4141
. irVice ( )
M"
Co’ T 33 (4.142)
ST Vi
Assim
1 1P,
¢ =2(A +5A1) =2p[a - E(jﬁ(qo)(l- cosq, )dd, ] (4.143)
0
_.p _ 1%
Crnac = - Z(AL - Az) - E Cﬂqo )(Cosqo - C052q0 )dqo (4.144)
0
mas
¢ =my(@-a) (4.145)
onde
m,=2p (4.146)
e
1°
a, =Eos(q0)(1- cos(q, )dq, (4.147)
0
a,=a-a,

€ o0 angulo de ataque absoluto.
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_ e
e 7
| e \\

.1.'{ . e _____,_,—'—'— _ \\.
] - \%
3 1 = ____,f

Figura 4.58 Forgas e momento sobre o Figura 4.59 As linhas de corrente sobre aerofdlio com
aerofélio slat e flap.

Exemplo 4.6 :Aerofélio simétrico com slat e flap

A faixa de &ngulo de ataque para qual uma asa de geometria fixa é limitada pelo “estol” e fora desta faixa
a asa perde efetivamente sua sustentacdo. Sendo que a forca de sustentacdo é aproximadamente
independente da \elocidade, e sabendo que um aeronave necessita maior sustentacdo para levantar voo
do que na descida em comparacao ao cruzeiro. A solugdo tradicional é de variar o arqueamento durante
o vbo e assim mudar o angulo de ataque para a sustentacdo nula. A figura 4.59 as bordas de fuga e
ataque sdo gerados com angulos de ataque diferentes dos angulos originais da asa. Como esta na figura
4.60.0 comprimento de slat é E; e da flap é E; em termos de comprimento de corda e ds e df sdo os
angulos de deflexdo respectivos. E conveniente medir o angulo de ataque relativo a seccéo principal do
aerofélio, isto é, relativo ao eixo x e nao relativo a linha de corda. A inclinacéo da linha de arqueamento é

d_adapor

Y'(x)@ds para 0<x<EgC
@d, para (1- E; )c<x<c (4.148)
=0 no resto

= » TR Linha de corda

Figura 4.60 Nomenclatura para aerofdlio fino com slat e flap.
Considere

Ec= E(1- cosq, )
2 (4.149)

<

(1- E; )c :%(1- cosq; )l

T



238

Deste modo a inclinacédo da linha de arqueamento

S(d,) =4, 0<qo <q, !
=-d, q; <go, <Py
=0 d, <0y <d

Deste modo os coeficientes Ay e A |

dsqi df p\
A =a - — g, +— g,
P o P (4.150)
1
=a +df - E(dsqs-'-dqu)
2 % 2 %
A, =—d, Grosq,dd, - —d; (posnd,dg,
p 0 P q¢
zi(dssennqs+df senng; ), n=123 (4.151)
np
O angulo de sustentacéo nulo é
d d
LLO = FS(QS' Senqs)"'Ff(Qf - Sen(Qf -p ))

e 0 momento em torno do centro aerodinamico é

mac

d
c_ =- d—zssenqs(l- cosq, ) - ?fsean(l' cosy; )

4.15 Método de vortice concentrado; método aproximado

Um método aproximado para resolver a parte de arqueamento de aerofélio é de substituir os vortices
distribuidos da equagédo (4.99) por um vortice concentrado no ponto x = a como esta na figura 4.61.
Sendo que a intensidade de vortice € G Unico valor e ndo é mais uma fungdo de x, ndo pode mais
satisfazer a condi¢do de tangéncia de escoamento ao corpo, equagao (4.92), ao longo do aerofolio. No
lugar para fixar G, sera satisfeito somente no ponto x = b. Sendo que a velocidade induzida pelo vortice
no x = b, y = 0 tem valor G2p(b-a) e direcionado para baixo, a equacgéo (4.92) torna-se

-L:V¥(d—Y-a) no x=»b (4.152)

2p(b- a) ax

—_—— b T —

Figura 4.61 Método de vértice concentrada

Para usar o método deve-se satisfazer o ponto “a” onde colocar o vortice e o ponto “b” onde
satisfaca a condicdo de tangéncia. Podem ser escolhidos de modo que a equacéo (4.136) concorde com
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os resultados correspondentes a teoria de aerofélio para o caso de aerofélio com arqueamento
parabdlico. Para este caso, das equacdes (4.112) e (4.139),

G=pV,c(a +2e)
e (El equacao (4.136)

d—Y(b) =4e(1- 2—b)
dx c

Substituindo estas equag¢fes na equacao (4.152) temos
- (1/2)V, (c/(b- a)) =V,[4e(1- (2b/c))- a]

Para que isto seja verdadeiro para qualquer valor de a eé€, os coeficientes destas variaveis devem
corresponder ou seja

- —k =
2(b- a)

c 2b
- =41 2
(b-a) c

e resolvendo pode se determinar que

C 3c
a=>2 ’ b= (4.152a)

4 4

Deste modo pode-se resumir que o vortice concentrado para substituir a distribuicdo de vorticidade
pode ser colocado no ponto x = a = c/4, e deve satisfazer a condi¢cao de tangéncia no ponto x = b = 3c/4,
ou seja, da equacéo(4.152)

G =pev,[a - 3%y (4.153)
dx 4

4.16 Solucdo numérica de aerofdlio com espessura e arqueamento arbitrarios
pelo método dos painéis

Os resultados do método analitico e 0 método numérico apresentados sdo altamente preciosos para
aerofolio fino com pouco arqueamento para uso na aviagdo convencional. Entretanto a determinacéo das
caracteristicas e\aerodinamicas de aerofélio grosso com grande arqueamento, com um ou mdltiplos flaps
e diversos tipos de interferéncia necessita de modo geral do uso de métodos numéricos como métodos
dos painéis.

A precisdo do método depende da habilidade do projetista em representar adequadamente a
superficie por painéis de fontes e vortices além de outros fatores.

O método é uma variacdo do método dos painéis, onde o aerofdlio é representado por poligono
fechado de painéis de vértice. O problema de aerofélio e asa pode ser resolvido por painéis de vortice,
mas o calculo de fuselagem e “naceles” e sua interferéncia no escoamento necessitam do uso de fontes
e doublets junto com painéis de voértices. O método de painel de vortice introduzido aqui tem a
caracteristica que a densidade de circulagdo em cada painel varia linearmente de um canto para o outro
e é continuo através do canto como indicado na figura 4.62. A condicdo de Kutta é incorporada nesta
formulacdo e o método numérico é usualmente estavel. Os m painéis sdo assumidos planos e sado
chamados na direcéo sentido horario iniciando de borda de fuga. Os pontos de contorno escolhidos sobre
a superficie do aerofélio sdo as intersec¢bes dos painéis de vortice no arranjo. A condicdo para que o
aerofélio seja uma linha de corrente é atendida aproximadamente pela aplicacdo da condicdo de
componente normal de velocidade nula nos pontos de controle, especificados como os pontos médios
dos painéis.

Na presenca de fluxo uniforme V¥ num angulo de ataque a e m painéis de vortice, o potencial de
velocidade no ponto de controle i(%, y;) é:

m

f(X,%)=V(xcosa +y sena)- §

=1

Y-, )ds (4.154)
- X

N\ g(s) -
J t 1
(,-) 2 an

onde
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S.

g(sj):gj+(gj+1' gj)gl (4.155)
J

Como definido na figura 4.62, o ponto arbitrario (x, y;) no painel j de comprimento S; que € situado a uma

distéancia 5 medida a partir da borda de ataque. A integracéo € realizada ao longo do comprimento total

do painel (X], Yj) a (Xj+1, Yj+1). As letras mailsculas sdo usadas para identificar as coordenadas de

ponto de contorno. Os (m+1) valores de g nos pontos de contorno séo constantes incégnitas seréo

determinados numericamente.

Y ) PONTO DE CONTROLE | TR It )

(Xi+1, Yi+)

{%Xy,Y1)
3»?% 1. M
o
% g
g ﬁb&£ﬁrﬂgm&§

Figura 4.62 Corpo representando a distribuicdo de painéis.

A condigcao de contorno requer que a velocidade na direcdo normal para fora ni é nula no ponto de
controle i de modo que

i1‘ (X%,Y,)=0, i=12..m
fin,
Realizando as operac¢bes de diferenciacdo e integracdo temos:
g . : .
a (Cy9, +Cp0,.,) =sen(q; - a ), i=12,.m (4.156)

j=1

onde g' =g/ 2pVy é adensidade adimensional de circulagéo e q; € o angulo de orientagéo de painel i

medida de eixo x a superficie de painel e as coeficientes sédo
ijj =05DF +CG- C

C

n2ij

=D +O,5QF/SJ- - (AC + DE)G/SJ-
As constantes sao:

A=-(x - X;)cos, - (¥, - Y;)senq,
B=(x - X))+ (y, - Y)?
C=sn(q - q;)

n2ij
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D =cos(g; - q;)

E:()ﬁ - Xj)senqj - (yi - Y]-)COSC]]-
S? 4+ 2AS.

F:In(1+—( J+B '))

G= tan'l(i)
B+AS,

P=(x- Xj)sen(qi : qu) +(y; - Yj)COS(qi : qu)
Q=(x- X;)cos(g - 29;)- (¥; - Y;)sen(@; - 2q9;)

Obsene que estas constantes sdo fun¢des das coordenadas dos pontos de controle i, das coordenadas
de pontos de contorno de painel de vortice j e os angulos de orientacdo dos painéis i e j. Podem ser
calculados, para todos os valores possiveis de i e j quando a geometria do painel é definida.

A expressdo na esquerda da equacéo (4.156) representa a velocidade normal no ponto de controle i
induzida pela distribuicdo linear de vorticidade no painel j. Para i = j, os coeficientes tem os valores
simplificados.

Cu=-1 e C, =1
gue representa a velocidade normal auto induzida no ponto de controle i.

Para ter um fluxo suave na borda de fuga, a condi¢cdo de Kutta, que a intensidade da vorticidade na
borda de fuga é nula, ou seja,

0 t0mn =0 (4.157)

Assim temos (m+1) equacgbes apds combinar as equagtes (4.156) e (4.157), suficiente para resolver
0s (m+1) incognitas g.

Pode-se escrever o sistema de equagdes simultdneas numa forma conveniente

m+1

a A g,=RHS, i=12,...m+1 (4.158)
=1 pjj

no qual para i < m+1

Anil = Cnlil

Anij = Cn]jj +Cn2i, j- 10 J =23...m

A1im+l = Cn2im

RHS = sen(q, - @)

e parai=m+1

Ain = A =1
A, =0, j =23....m
RHS =0

Exceto para i = m+1, os A,; podem ser chamados dos coeficientes influencia dos g sobre a velocidade

normal no ponto de controle i. Ap6s determinar as densidades de circulagdo podemos calcular as
velocidades tangenciais e a pressao nos pontos de controle. No ponto de controle o vetor de velocidade

f
tangencial é t e a velocidade local tangencial adimensional é definido como (:TTT)/V¥ pode ser
i

computada da expressao

V. =cos(qg; - a)+ é (Ctlijg‘j +C12ijg‘j+1)l i=12,.,m (4.159)

j=1
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onde
CKlij =05CF - DG - Ct2ij
Ct2ij = C+05PF /Sj +(AD-CE)G/S

Cui =Cui = %

ST T T T T T T T T 1T 171
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Figura 4.63 Distribui¢éo dos pontos.de. contorno e Figura 4.64 Distribuicdo de presséo para trés
pontos de controle dos painéis. conjuntos de painéis de vértice.

O segundo termo da direita da equacdo (4.159) representa a velocidade tangencial no ponto de

controle i induzida pelas vortices distribuidas sobre o painel j.
Para facilitar o calculo numérico da equacéo (4.159) pode ser escrita como:

V, = coy(q; - a)+g Aijg'j i=12,..,m (4.160)
j=1

onde os coeficientes de influéncia da velocidade tangencial séo definidos como segu A;; =C,;,
A; =Cuy; +*Ciyias j=23..m

Aim+1 = Ct2im

O coeficiente de pressao no ponto de controle i

— 2
C, =1-V, (4.161)

O método de painel de vortice € usado para calcular o escoamento em torno de aerofélio NACA
2412 com a = 8°. A figura 4.63 mostra um meétodo simples de escolher os pontos de contorno sobre o
aerofélio. O centro de circulo é no meio corda e o circulo passa pelas bordas de ataque e fuga. Divide o
perimetro em nimero igual o nUmero de painéis desejados e projeta os pontos no perimetro sobre o perfil
onde a interseccdo representa o ponto de controle. O poligono fechado dos painéis é formado
conectando os pontos de contorno.

O programa pode ser adaptado para aerofélios arbitrarios, com superficies adicionais de
sustentagdo como flaps. A distribuicdo de pressao obtida na figura 4.64 é para o caso de 12 painéis.

4.17 Método de painéis de fonte

Foi demonstrado que o escoamento em torno de um dado corpo pode ser gerado pela distribuicdo de
singularidades (fontes, sorvedouros e vértices) no seu inteiro numa localizacdo especifica tal que sua
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superficie torna-se uma linha de corrente de escoamento. Alternativamente, este escoamento pode ser
obtido substituindo a superficie por fontes de superficie, a intensidade da qual varia sobre a superficie de
tal modo que em qualquer ponto a velocidade normal gerada pelos vértices de superficie cancela o
componente normal da velocidade de escoamento livre. Se o corpo gera sustentacdo, vortices de
superficie podem ser introduzidos para fornecer a circulagdo necessaria, Hess e Smith [1967]. Nesta
sec¢do serd introduzido o método de painéis de fonte para corpo que nédo gera sustentacdo. O método de
fontes distribuidas na superficie pode ser adaptado substituindo o corpo por namero finito de painéis de
fonte, cada um de intensidade constante, como pode ser verificado na figura 4.66, ao invés da
distribuicdo continua de vortices nas superficies “vortex sheet”

¥ wa | oae
SL R =
W0
E_
le}
a) m=5 cy m=101
1 =11m d} m=101, mas a intensidade & reduizida

Figura 4.65 Os perfis resultantes da combinagdo de escoamento uniforme
com uma distribuicdo de m fontes lineares ao longo da linha tracejada.

O processo via qual um nimero de fontes de linhas discretas arranjadas ao longo de uma linha normal ao
escoamento envolvem-se num painel de fonte formando uma linha de corrente é mostrado na figura 4.65.
A configuracédo do escoamento da figura 4.65a € a metade superior das linhas de corrente resultando da

superposi¢do de escoamento uniforme V, . A intensidade das fontes é escolhida tal que a superficie
y =0 engloba todas as fontes e pode ser visualizada como superficie de um corpo rigido. Se a mesma
intensidade total (5L a) é distribuida entre 11 fontes igualmente espagadas, a configuragao das linhas de
corrente muda para aquela da figura 4.65b onde a ondulagdo da figura 4.65a ndo € mais visivel, mas

ainda pode ser identificada as fontes individuais. Se a intensidade total (5L a) é dividida igualmente entre
101 fontes igualmente espagadas, como estd na figura 4.65c. se a intensidade for reduzida
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uniformemente para zero, a linha de corrente y =0, isto é, a superficie do corpo se aproxima da linha
ao longo da qual as fontes estéo localizadas, como esta na figura 4.65d. No limite a configuragéo torna-
se o painel de fontes mostrado na figura 4.65e. Este painel é caracterizado por densidade de fonte | ,
definida como o volume de descarga por unidade de area do painel. As velocidades de descarga serédo

+| /2el /2=V, é a condigdo de contorno necessaria para fazer o painel de fonte numa linha de

corrente do escoamento.
Na figura 4.65f o painel da fonte esta num certo angulo ao escoamento e a velocidade na superficie para
um painel de fonte é mostrada para um corpo fechado sendo aproximado por varios painéis de fontes, a

soma das contribuigdes de cada um ao componente da velocidade normal deve balancar V, cosb em
cada painel.
Considere um corpo bidimensional num escoamento uniforme de velocidade V, . A superficie do corpo é

substituida por m painéis de fonte de diferentes comprimentos, S; e intensidade uniforme | i Como pode

ser visto na figura 4.66, painéis adjacentes se intersectam nos pontos de contorno da superficie. Os
pontos de controle, 0os pontos nos quais 0 escoamento resultante deve ser tangente a superficie dos
painéis sdo escolhidos como sendo os pontos médios dos painéis.
A distribuicdo da fonte sobre o painel j causa um campo de escoamento induzido cujo potencial de
velocidade em qualquer ponto no escoamento (X, y;) € dado por:

o 10s
ans
j

4.162
2 (4.162)

Onde | jdsj € a intensidade do elemento dsj no ponto (x, y) sobre o painel, isto €, o que representa a
vazao por unidade de comprimento ao longo do eixo z e ,

ﬁ:J&'Ny+W'Wy (4.163)

Ponlos de controle

2, ¥

i
Painel 1
¥, ——

{
Faina| = "|L

(=gl g la]

Painal |

Figura 4.66 Substituicdo de um corpo por painéis de fontes.

E a integracdo cobre o comprimento total do painel j. assim, o potencial da velocidade do escoamento
resultando da superposicao do escoamento uniforme e 0os m painéis de fonte sdo dados por:

1
f (Xi 'Y ) =V, x +a _]dn r,dsg (4.164)
=1 2P i :

Sendo que a equacdo (4.164) é vélida no campo de escoamento deixa-se que ()g,yi) sejam as
coordenadas do ponto de controle no painel i onde o vetor normal na direcdo para fora € n. O angulo
entre nje V, é b,, como esta na figura 4.66. A condi¢é&o de contorno aproximada na superficie do corpo
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€ aquela que em cada ponto de controle a velocidade normal resultante de todos os escoamentos
superimpostos é nula, assim,

%f (x,y)=0 (4.165)

|
Estabelece que o ponto de controle de cada painel esta sobre a linha de corrente de escoamento. Deste

modo a equagdo (4.164) pode ser diferenciada para obter:
gl 1 :
a —oﬂ—(ln rA.)ds_| =-V, cosb, (4.166)
7 2p j ni ij i
Cada termo da somatoria representa as contribuicBes integradas do painel j ao componente da
velocidade normal ao painel i. O termo representando a contribuicdo do painel i € simplesmente (I i /2), e
a eqguagao acima se torna:

¥
I_i + é I_l T
2 i 2p
Onde a somatdria € para todos os valores de j exceto j =1.
Para uma dada configuracdo de painel n,e Db,s&o especificadas em cada ponto de controle. Apos

avaliacdo das integrais na equacdo (4.167) para todos os valores de i, um conjunto de m equacgbes
algébricas e simultaneas ¢ alcancado permitindo que se obtenha | E Com as intensidades dos painéis

(In r )dsj =-V, cosb, (4.167)

conhecidos, os campos de velocidade e de pressdo em qualquer ponto no escoamento podem ser
calculados tomando as derivadas de f expressas na equaco (4.164) e usando a equagdo de Bernoulli.

Exemplo4.7: Resolver o campo de velocidade e da pressdo em torno de um cilindro submerso num
escoamento uniforme usando painéis de fonte.

Solugdo:
Como esta na figura 4.67a, a superficie do cilindro é substituido por 8 painéis de fonte de comprimento
igual ao arranjado de modo que o primeiro painel facia o escoamento uniforme.

=]

Comip=p_ My
i
T

-2

gL

Figura 4.67a Coeficiente de presséo sobre um cilindro circular num
escoamento uniforme e comparacdo com a solucéo exata.

Como amostra do célculo serd computado a contribuicdo da velocidade normal no painel 3 pela
distribuicdo de fonte no painel 2. esta contribuicdo € o produto de (I 3/ 2p) e a integral:
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R C‘)ﬂ%(lnr%)ds2 (4.168)

(—0.9239, 0.3827)

Figura 4.67b Nomenclatura para o exemplo resolvido.

Considere (X3,y3)as coordenadas do ponto e controle sobre o painel 3 (origem esta no centro do

cilindro) e (XZ, y2) sdo as coordenadas de um ponto arbitrario sobre o painel 2; o ponto ( X, y2) € uma

distancia s, de extremidade inferior, como esta na figura 4.67b.
Assim,

M2 = \/(Xs - Y, )2 + (ys - Y )2 (4.169)
e a integral torna-se:
= A ) 1)+ (s - v, )T /)
0) 2 2
0 (Xa' Xz) +(y3 B yz)
Na qual I, (=0,7654) é o comprimento total do painel 2, (fx, /qn,)=cosb, =0e (fly,/n,)=senb,

[ s, (4.170)

Painel 2 faga um angulo qz(: 450) com o eixo x assim senq, =cosq, = 0,7071. Assim,
X, =0; y,=09239 ; x, =0,9239 +0,7071s,; y,0,3827 +0,7071s,

e o lado direito da equacdo (4.170) torna-se:
a

. b-cs

07 @.171)
oS, - €5, +

onde,a=0,7654, b=0,5412 , ¢=0,7071,e =2,0720 , f=1,1464
Assim,

a

c€ /, 2b- ceé 1ae£se eou
l,=-—dnls -e,+f)] + alan u =0,3528
32 2@ (52 2 . b gt e b %

O resto das integrais contidas na equacgédo (4.167) podem ser avaliadas de maneira similar para cada
combinacéo de i e j. Assim, assumindo que :

(I 'j =| j 1 2pV, ) ei=1,2,..8, aequacdo (4.167) pode ser colocada na seguinte forma matricial:
Deste conjunto de equagdes temos:

', =03765;1',=02662;1"',=0; | ', =-0,2662

|'.=-03765; | 's=-0,2662; 1 ', =0; | '3 =0,2662
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Asomadas | <€ zero como deve ser para representar um corpo fechado:

C :(p' p¥)

) =1- 4sen?q
Oy

F3.l416 3528 4018 4074 4084 4074 4018 3528 | X,
3528 3.1416 3528 4018 4074 4084 4074 4018 [|X,
4018 3528 3.1416 3528 4018 4074 4084 4074 [ [N,
4074 4018 3528 3.1416  .3528 4018 4074 4084 ([N,
4084 4074 4018 3528 3.1416  .3528 4018 4074 (| X,
4074 4084 4074 4018  .3528 3.1416  .3528 4018 || N,
4018 - 4074 4084 4074 4018 3528 3.1416  .3528 (| X,

3528 4018 4074 4084 4074 4018  .3528 3.1416 | Ny

1.0000
7071
.0000
—.7071
—1.0000
=.7071
..0000

7071

==

Figura 4.68 Perfil NASA LS(1) — 0417.

a=T T T T VU T T T T s
& MASK LS 30 Ml?lﬂllllll't!alﬂ.
zaf= 8 -]
O Mach 24l ( RER 110 Mes 8,7 x 10
- 28
20| ﬂdh =

1af— ngn o —lro

12f— a 0 o 08 —us
a a =7
. ﬂuﬂ —10 e
o A= &p —is L
- .ﬁu -
| —e 4
- oo -
A Eﬂuggnﬂﬂﬂﬂu o o R

ada
-8 Baa atd — =10
dn“an
T == 18
&
= 18— —=20
S =l I I T O I O -
12 -8 -4 0 4 8 1f 18 20 2+

-

Figura 4.69 Comparacao entre o perfil NASA LS (1) 0417 e NACA 2412.
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4.18 Alguns aspectos de aerodinamica aplicada

4.18.1 Aerofdlios modernos de baixa velocidade

Durante os anos 1970, a NASA projetou varios tipos de aerofélios superiores aos aer ofélios NACA.
Os novos aerofélios foram projetados por computador usando técnicas numéricas similares aos métodos
de painéis de fontes e vortices com previsdo numérica de efeitos viscosos como atrito e separagdo de
escoamento. Teses experimentais foram conduzidos para validar os perfis numéricos. Um destes
aerofélios LS(1) — 0417, para aviacdo geral € mostrado na figura 4.68. Observe que o aerofdlio tem raio
maior de borda de ataque, 0,08C em comparacao ao 0,02C do aerofélio padrdo para reduzir o pico do
coeficiente de presséo perto do nariz. Também a superficie inferior proximo da borda de fuga é clspide
para aumentar o arqueamento e conseglentemente a carga aerodindmica desta regido. As duas
caracteristicas aliviam a separacdo do escoamento sobre a superficie superior para angulos de ataque
grandes e assim produzem maiores coeficientes maximos de sustentagdo. Este tipo de aerofdlio e
também a familia quando comparados com o aerofélio padrdo de mesma espessura, figura 4.69,
mostram aproximadamente:

i —30% maior Cyax

it —50% aumento da razdo de sustentacdo/ arraste (L/D) no coeficiente de sustentacdo de 1,0. Este
valor de ¢, = 1,0 é tipico de coeficiente para ascensdes para aviacdo geral e uma razao alta de L/D
melhora o desempenho da ascenséo.

4.18.2 Escoamento real sobre aerofolios

O estudo de escoamento invicido em torno de aerof6lios mostra resultados que concordam bem com as
medidas experimentais. No caso real de separagdo de escoamento acontece sobre a superficie superior
de aerofélio quando ultrapassa o angulo de ataque critico chamado de angulo de estol. O aumento de a

além desse valor geralmente resulta na reducdo de sustentacdo. Abaixo do valor de estol, a relagéo é
linear e mostra boa concordancia com a situacdo real e os experimentos indicando que a teoria de
escoamento invicido mostra excelente concordancia com os experimentos como mostrado na figura 4.70.

4] T == —2 ‘l
24
2l Tecria

Aerofdlio NACA 0012 [~ |
|

08—

04 = Teoria L —
o A
04— I
~0.8 =} g3
_|'.:|— & Re=3.0% 10f— 03

El Be= 0.0 % 10°
1.6~ — -4
S S - |_  EEN P [N |
M-l -8B 0O & i6 M 32
%, (Graus

Figura 4.70 Comparacao entre teoria e experimentos para aerofdlio NACA 0012.
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035 ci=0.6

Figura 4.71 Estolamento de borda de ataque do aerofdlio NACA 4412,

Neste capitulo foi estudado o escoamento inviscido em torno do aerofélio e corpos. Foi visto que a
sustentacdo aumentou com o angulo de ataque de forma linear até atingir um certo angulo onde a
separacgdo ocorra na superficie superior do aerofélio e o aerofélio inicia o processo de estolamento. Este
angulo de ataque é chamado de angulo de ataque de estolamento. Este processo viscoso e a teoria
apresentada aqui ndo sdo adequados para explicar este processo. Entanto, é possivel discutir e
investigar o problema fisico de demonstrar os efeitos reais e como a sustentagdo do aerofélio é
influenciado. Os campos de escoamento sobre o aerofdlio NACA 4412 para diferentes angulos de ataque

sdo obtidos experimentalmente [50]. Pode-se observar que para pequenos angulos de ataque a = 2°,
na figura 4.71a, as linhas de corrente séo relativamente néo perturbadas das formas de escoamento livre

e que G é pequeno. A medida que a aumenta para a =5°, como esta na figura 4.34b, e assim, para
10° na figura 4.71c, as linhas de corrente mostram uma deflexdo na regido de borda de ataque e uma
subsequente deflexdo para baixo na regido de borda de fuga. Observa-se que o ponto de estagnacao
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move-se progressivamente no lado inferior da superficie da asa. C, aumenta nesta regido com o aumento
de a de forma linear. Quando a ¢é aumentado para um valor ligeiramente menor que 15°, como esta na
figura 4.71d, o escoamento é ainda colado a superficie superior do aerofélio. Entretanto, a medida que a

aumenta um pouco além de a =15° ,uma separacéo massiva do escoamento do lado superior da asa
ocorre como esté na figura 4.71e. O pequeno aumento do angulo de ataque da condigao da figura 4.71d
para a condicdo da figura 4.71e provocou uma separagdo brusca no escoamento com a reducado
correspondente na sustentacdo da asa como pode ser visto na figura 4.71f.

O fenbmeno de estolamento mostrado na figura 4.71 € chamado de estolamento de borda de ataque é
uma caracteristica de aerofdlio fino com a razdo de espessura entre 10 a 16% da corda. Como pode ser
visto, a separacao de escoamento ocorre abruptamente sobre a superficie superior inteira, como inicio na
borda de fuga. Observa-se também a curva de sustentacdo que mostra um pico na regido de Cjax, COMO
esta na figura 4.71 f.

o= 5"

=14

Figura 4.72 Estolamento de borda de fuga para aerof6lio NACA 4421.

Um outro tipo de estolamento é o chamado estolamento de borda de fuga. Esta é uma caracteristica
tipica de aerofélios grossos como NACA 4421 mostrada na figura 4.72. Da figura, pode-se observar um
movimento progressivo e gradual da separacéo incluindo na borda de fuga na direcdo da borda de
ataque, & medida que o angulo de ataque aumenta. A curva de sustentacdo neste caso € mostrada na
figura 4.72. A curva tracejada é do aerofélio NACA 4421, com o estolamento de borda de fuga. Desta
figura 4.72 pode-se fazer os seguinte comentarios:
- O estolamento da borda de fuga provoca uma declinacdo gradual perto de C,, €m contraste a

reducédo forte e abrupta de C_ no caso de estol de borda de ataque;

O valor de C;,.x € muito alto como no caso de estolamento de borda de ataque

Os dois aerofélios NACA 4412 e NACA 4421 tém conforme a teoria linear de aerofélio fino deve

ter a mesma inclinagio da curva de sustentagéo zero, isto &, o mesmo (dC, /da ) e o mesmo

a,
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Figura 4.73 Curvas de coeficiente de sustentacéo de trés aerofélios com diferentes comportamentos
aerodinamicos, estol de borda de fuga NACA 4421; estol de borda de ataque NACA 4412¢; estolamento
de aerofdlio fino.

Da comparacao dos resultados das figuras 4.71 e 4.73 pode-se concluir que o efeito da espessura sobre
as caracteristicas do aerofolio, € separacéo da borda de ataque no caso de aerofdlio fino e separacéo da
borda de ataque no caso de aerofélio mais grosso NACA 4421.

Existe ainda um terceiro tipo de estolamento chamado de estolamento de aerofélio fino e é geralmente
associado com escoanmento em torno de aerofdlios extremamente finos. Um exemplo extremo de
aerofdlio fino € a placa plana. A curva de sustentacdo da placa plana € mostrada com linha tracejada na
figura 4.73. As linhas de corrente do escoamento em torno de uma placa com angulo de ataque a sao
mostradas na figura 4.74 para varios valores de angulo de ataque a a 2% da corda. A teoria
incompressivel mostra que a velocidade torna-se infinita numa quina cdncava aguda; a borda de ataque
de uma placa plana com angulo de ataque é tal caso no escoamento real sobre uma placa plana
demonstrado na figura 4.74, a natureza resolve este comportamento similar pela separacdo do
escoamento na borda de ataque, mesmo no caso de angulo de ataque muito pequeno. A figura 4.74a, é
para & = 3° pode-se observar que uma pequena regigo de escoamento separado na borda de ataque.
Este escoamento separado recola novamente a superficie superior formando um bolsdo ou uma bola de
separacdo na regido proxima da borda de ataque. A medida que a é aumentado o ponto de recolagem
avanca ao longo da superficie superior na direcdo de borda de fuga, isto €, a bola de separacao torna-se
cada vez maior, como ilustrado na figura 4.74b para a = 7°. No caso de a = 9° a figura 4.74c, a bolha
de separacdo estende quase sobre aplaca plana inteira que com referéncia a figura 4.73 pode-se
observar que este angulo corresponde ao C,,,, da placa plana. Quando a é aumentado mais ainda, uma
separacdo total é estabelecida como esté na figura 4.74d. A curva de sustentacdo para tal placa plana é
mostrada na figura 4.73 e apresenta logo cedo um afastamento de comportamento linear em torno de a
= 30° o que corresponde a formacdo da bolha de separacdo proxima a borda de ataque. Esta curva
gradualmente se declina & medida que a aumenta e mostra estolamento gradual e suave com valor de
Cimax Muito menor que dos dois casos anteriores de aerofdlios NACA 4412 e NACA 4421 da figura 4.73.
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Assim, da figura 4.73 pode-se concluir que G, € fortemente dependente da espessura do aerofdlio e
gue uma certa distribuicdo de espessura é vital para obter alto valor de Ci.... Além disto, a espessura
influencia o tipo de estolamento e que aerofélios que sdo de maior espessura tendem a demonstrar
menor valores de Gy, para a familia de aerofélios NACA 64-2xx em fungdo da razdo de espessura.

(ch (dh
Figuras 4.74 Estolamento de aerofdlio fino.

A figura mostra que a medida que a razdo de espessura aumenta o G, aumenta até atingir um valor
maximo de espessura. Também é mostrado o efeito do numero de Reynolds indicando que o valor de
Cimax @aumenta com o aumento de Cyyax.
Outros aspectos importantes da aerodinamica do aerofélio além da simples produgdo da sustentagao
incluem essencialmente a razdo L/D e o valor de C,,,,x que ambos influenciam no processo de projeto e a
escolha de perfil para certa aeronave.
i- A razéo L/D. Um aerofélio efeiciente produz uma boa sustentacdo com minimo de arrasto,
isto €, a razdo L/D é uma medida da eficiéncia de um aerofdlio.
ii- O coeficiente de sustentagdo maxima Cy.. Um aerofdlio eficaz produz um alto valor de Ciyay,
muito maior que de uma placa plana.
O coeficiente de sustentacdo maxima € importante para a aeronave como um todo porque 0 Cina
determina a velocidade de estolamento da aeronave, onde a velocidade de estolamento é dada por:
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Figura 4.75 Efeito da espessura sobre o coeficiente maximo de sustentacdo para
aerofolios series NACA 63-2xx,[11].

-C—F.:_—_?‘:?':;f; ___ e e A ___T

Gal f—
=17

i

Figura 4.76 Efeito da deflexdo de flap sobre as linhas de correntes.

Consequentemente existe um tremendo incentivo para aumentar o coeficiente de sustentagdo maxima do
aerofdlio, para obter menores velocidades de estolamento ou alto peso aproveitavel para a mesma
velocidade.
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Também a manobra da aeronave, isto €, a menor curva e a maior taxa de virada dependem do alto valor
de G« assegurado pelo projeto do aerofélio. Mas, um dado aerofélio operando num dado valor de
numero de Reynolds oferece certo valor de C max que € fungdo da sua geometria e qualquer aumento de
C.Lmax além deste valor deve ser fornecido por outros mecanismos, tais como os flaps de borda de ataque
e fuga. Estes dispositivos chamados de dispositivos de alta sustentacdo permitem ter valor de Cmax além
do valor de C,,, do aerofélio de referéncia dele mesmo.

Slat de borda de ataque /
Inclinalcao de borda de ataque ¢ ——=

Flap de Kruger
Flap ativado

f:
1.0

L
-10 / Q 10 20 30

050

Figura 4.77 Efeito dos flaps de borda de ataque sobre o coeficiente de sustentacéo.

O flap de borda de fuga é simplesmente uma parte da borda de fuga do aerofélio articulado e modo que
permite a deflexdo para baixo com um angulo d . A figura 4.76 mostra que o coeficiente de sustentagéo
aumenta com o aumento do angulo d que resulta num aumento no arqueamento efetivo do aerofélio. A
teoria do aerofélio fino mostra que o angulo de ataque da sustentagdo nula a -, torna-se mais negativo
com o aumento de arqgueamento. Como pode ser visto na figura 4.76a, a curva sem deflexdo de flap é

deslocado para esquerda. Na figura 4.76a sdo apresentados os casos para d =+10°. Comparando as
curvas para d =0° e d =10° pode-se observar que para um dado angulo de ataque a , o valor de C, é
aumentado por DC, e que o valor maximo C,.x € aumentado é também aumentado e que o angulo de

ataque no qual este valor maximo ocorre é reduzido ligeiramente , isto €, o angulo de ataque para Cinay
decresce com o aumento da deflexdo de flap de borda de ataque. A mudanca nas linhas de corrente

quando o flap é defletido é mostrada na figura 4.76b e c. A figura 4.76b mostra o caso quando d =0 e

a =0° isto & escoamento simétrico. Entretanto, quando a é mantido no valor zero e aumenta o
angulo da deflexdo do flap d para d = 15° figura 4.76¢, 0 escoamento torna-se assimétrico, isto €, as
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linhas de corrente proximos da borda de ataque sdo defletidas para cima e defletidas para baixo
préximas da borda de fuga e o ponto de estagnacéo move-se para a superficie inferior do aerofdlio.

Os dispositivos de alta sustentacdo podem ser incorporados na borda de ataque, como esta na figura
4.77. Estes podem ser na forma de slats , borda de ataque caida (droping leading edge), ou flap de borda
de ataque.

Considerando inicialmente o slat de borda de ataque que é simplesmente uma superficie curva defletida
na frente da borda de ataque. Além do escoamento principal sobre o aerofélio, existe um escoamento
secundario no espagamento entre o slat e o aerofdlio que acelera o escoamento na parte superior da asa
principal evitando a separacdo e consequentemente, aumento o angulo de ataque de estolamento que
leva ao aumento do valor de C;,., como é mostrado na figura 4.77.

H
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"
=
i

o = 25°

L

=30 =

Figura 4.78 Efeito de slat de borda de ataque sobre
as linhas de corrente de um aerof6lio tipo NACA 4412.

Observa-se que a funcéo do slat de borda de ataque é inerentemente diferente daquela do flap de borda
de fuga. Ndo hd mudanca em a ., mas a curva de sustentacdo é simplesmente estendida a um angulo
de ataque de estolamento maior, com o correspondente aumento N0 Cyay.

As linhas de corrente associados com slat de borda de ataque estendido sdo mostradas na figura 4.78. O
aerofélio € NACA 4412 com angulo de estolamento do aerofdlio de referéncia de 15°, isto é, sem slat.

Como pode ser visto até um valor de a = 20°, o escoamento é colado e continua até valores um pouco
abaixo de 30°. Para valores ligeiramente acima de 30°, o0 escoamento separa bruscamente e o aerofélio
entra no estado de estolamento.

4.18.3 Dados adicionais dos aerofélios finos

Uma copagracgédo entre os coeficientes de sustentacad’e arrasto de um aerofélio moderno NACA 643212 e
um aerofélio deplaca arqueada de razéo de aspecto 6 € mostrada na figura 4.79.enquanto figura 4.80
demonstra a superiodade do aerofélio sobre a placa arqueda como indicado pela razéo L;D. Figura 4.77
mostra a variacdo da sustentacdo do aerofélio com o aumento de numero de Reynolds indicando
acréscimo da sustentacdo com o aumento de numero de Reynolds.
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Figura 4.79 Comparacao dos coeficientes de sustentacdo e arrasto
de um aerofdlio moderno e uma placa arqueada.
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Figura 4.80 Comparagéo da razéo de Figura 4.81 mostra a variagéo da sustentacéo do

sustentagao & arrasto de um aerofélio aerof6lio com 0 aumento de numero de Reynolds.
moderno e uma placa arqueada.
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Figura 4.82 Efeito da variacdo de numero de Reynolds sobre o valor de C, .
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Variacéo do coeficiente de sustentacdo méaxima com o numero de Reynolds e espessura para aerofélios
simétricos é mostrada na figura 4.82. Pode se verificar que o valor de C, 5« inicialmente aumenta de
forma gradual e apés um certo valor de numero de Reynolds (totalmente turbulento) aumenta mais rapido
e logo atinge um valor quase constante. Tamben pode se observar que o valor de C,,,.x aumenta com o
aumento da espessura do aerofélio confirmando o comentario anterior.
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Figura 4.84 Variacdo do coeficiente de sustentacdo com o angulo de ataque
para aerofolio arco circular em fungéo da razao de arqueamento.

Figura 4.83 mostra a dependecia de algunos aerofélios sobre o numero de Reynolds.

Figura 4.84 mostra a variagéo do coeficiente de sustentagdo com o angulo de ataque para aerofélio de
tipo arco circular de diferente razdo de arqueamento incluindo o caso de placa plana. Como pode ser
visto o angulo de ataque para sustentacdo nula aumenta com o aumento da razdo de arqueamento de
acordo com a teoria.

Uma comparacao entre os dados de arrasto do arco circular e aerofélio Joukowski mostra que o aerfdlio
arco circular fino produz cerca do dobro de arrasto do aerofélo do Joukowski mas somente até 4 apos
este valor os coeficientes sdo de mesmo ordem de valor.
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Tabela 4.2 Resumo das equagtes apresentadas

Aerofdlio simetrico Aerofolio arqueado
1+cosg 1+cosq
2aV, —— 2, AL 1 & A sinng]
Distribuicéo de circulagéa Sing snq n=1
Ao longo da corda, g C- X 1 dz
2aV, ‘/ onde Ab:a-—é
X
onde x=-<1c(1- cosq) _2pdz
= — (O —cosnqgd
A, o Qg COSna
Coeficiente de 2pa 10z
sustentagao, ¢, 2p[a +—Q—(009q - 1)dq]
p ¢ dx
Inclinac&o da curva de 2 2
C, VSs. a, my
Posic&do do centro de C c pncA -
pressaoao longo — —- p_u
da corda, X 4 4 4
Coeficient de momento em 1 1
a C -ic +4 -
torno da borda de - p—; -1 G TiP (A A)
atague,Cpn g 2 4
o di C c
centro aerodindmico — —
r r y y
Coeficiente de momento 0 1 edz

em torno do centro Q —(cosZg - cosq)dqg
aerodindmico, Cmac 2

Angulo de sustentacdo 1pdz
zero, a o 0 Q —(cog - 1)dq

o

Problemas sugeridos
4.1 Um aerofélio bidimensional fino de corda a operando no seu coeficiente de sustentacéo ideal C;, tem
carga linear chegando a zero na borda de fuga. Mostrar que a forma do aerofélio é dada por:

e
yczﬂéﬁge(_- Zolné-gi- Zx Inai
4pgcec g C e Cg e Cza

4.2 Um aerofdlio de placa plana é provido com flap na borda de fuga com corda 100E% da corda de
aerofélio. Mostrar que a efetividade da flaps a%al é aproximadamente % \/E para flaps de pequena
corda em escoamento incompressivel.

4.3 Um aerofélio fino com arqueamento na forma de arco circular com arqueamento méaxino de 2,5%.

1 .
Determinar o coeficiente de momento em torno do ponto Z da corda, atras da borda de ataque. A linha
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Ve 2 AY
. i 1 axo Y . )
de arqueamento pode ser aproximada pela relagdo Yy = ké- - ¢—+ U onde a origem de x é tomada no
g+ eCayp

ponto médio da linha de corda de comprimento c.

4.4 A linha de arqueamento de um aerofélio de arco circular € dado por:

X X0
Y- 4h—g-i- —=
Cc Ce Cg
Determine a distribuicdo de carga no caso de incidéncia a. Mostre que o angulo de zero sustentacédo a, é
igual a - 2h e separe os efeitos de arqueamento e incidéncia. Comparar os resultados com o caso da

placa plana.

4.5. Considerem aerofélio cuja linha média de arqueamento é um arco circular, isto é, curvatura
constante. O valor maximo de arqueamento médio é de kc, onde k é constante e ¢ € a corda. A
velocidade livre € V¥ e o angulo de ataque é g Na condicdo de k << 1, mostrar que a distribuigdo dg é
aproximadamente

g=2V, S%Hﬂ +4.k.senq 0

e seng (7]
Determine também o angulo de sustentacdo nula e o coeficiente de momento em torno do centro
aerodinamico.

4.6. A linha de arqueamento médio com borda de fuga refletido deve ter um ponto de inflexdo. E,
portanto, a equacé@o mais simples que descreve esta linha deve ser clbica e contendo quatro incégnitas.
Duas condi¢Bes de contorno sdo de velocidade nula nas bordas de fuga e de ataque. E assim a equacao
tem mais duas constantes arbitrarias e pode ser escrita na forma adimensional

z=4|(b- 1)x°- bx® +¥|
onde Z=2z/c e X=x/c, c sendo a corda do aerofélio. Determine os valores de b e ¢, Se 0 angulo de

zero sustentacdo do aerofélio é zero. Qual o valor de b para o qual ¢,,.c€ nulo? Graficar a linha média de
argueamento em cada caso.

4.7. Considere o aerofélio com duplo flap mostrado na figura (a), onde %,= 0,2 c e X, = 0,8 ¢ defletidos
nos angulos h; e h, respectivamente. Para um dado valor h; > 0 o sinal e o valor de h, deve controlar
Cmac- Mostrar que h, = 0,25 h; é a condi¢édo para que C,,. = 0. Mostrar que para a combinacéo h, =0e h;
>0, Dcpac <0, isto €, um momento divisor atua, mas um pequeno valor negativo de h, faz com que o
valor de c,,c da combinacao fique nulo.

]

xh

851
mn <0

4.8 A linha média de arqueamento de um aerofélio € composta de duas parabolas ligadas nos vértices
como mostrado na figura (b). O valor maximo de arqueamento médio é de 4% da corda e a posicéo de
arqueamento maximo atras da borda de ataque é 20% da corda. Para este aerofélio, determine os
valores de cp,c € a0 Para um angulo de ataque geométrico de 3°, determine o coeficiente de
sustentagdo e o centro de pressdo. No mesmo angulo de ataque, um flap que é 15% da corda € defletido
2° para baixo. Determine o coeficiente de sustentacéo e o centro de presséo.

.-"'-*-*_
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[1 i b
/ ‘I o~

(b)
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4.9. Usar o programa computacional deste capitulo para calcular a sustentacéo de um perfil NACA 2412
com angulo de ataque a = 8°. Repetir o mesmo célculo para o perfil NACA 0012 para angulos a = 0°, 4° e
8°. Também determinar a distribuicdo de pressdo em torno do perfil. Compare os resultados de
distribuicdo de pressdo dos dois perfis para o angulo de ataque de 8 para demonstrar o efeito de
arqueamento para um perfil da mesma espessura.

4.10 Considere os dados do aerofélio NACA2412 e calcule a sustentacdo e o arrasto em torno da linha
de c/4 por unidade de envergadura quando o angulo de ataque a =4° e a velocidade ao nivel do mar é
20 m/s e a corda do aerofélio &€ 0,66m.

4.11 Considere o aerofélio NACA 2412 com corda de 2m num escoamento livre de velocidade 50 m/s na
condicdo padrao ao nivel do mar. Se a sustentagao por unidade de envergadura € 1353N. Qual o angulo
de ataque?

4.12 Considere um aerofélio simétrico fino com angulo de ataque de 1,5°. Dos resultados da teoria de
aerofélio fino, calcule o coeficiente de sustentacdo e o coeficiente de momento em torno da borda de
ataque.
4.13 O aerofdlio NACA 4412 tem linha e arqueamento médio dado por:
1 0,25(08(x/c)- (x/c)] O£ x/c£0,4
I
zlc =
: ,
3 o,11[o,2+o,8(x/c)- (x/c) ] 04£x/c£l
Usando a teoria de aerofolio fino calcule:
a)a
b) C, quando a =3
c) Crg € Xeore quando a =3

4.14 Para o aerofdlio NACA 2412, os coeficientes de sustentacdo e momento em torno da linha de c/4 no
angulo de ataque a =6° sdo 0,39 e -0,045 respectivamente. No angulo de ataque a =4°, os
coeficientes séo 0,65 e -0,037 respectivamente. Calcule a localiza¢do do centro aerodinamico.
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